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ПРЕДИСЛОВИЕ 


В книге дано систематическое изложение основ теории и 
принципов построения систем управления полетом ракет, мето¬ 
дов исследования динамики и точности наведения, 

В соответствии с современными тенденциями развития общей 
теории процессов управления основную роль в изложении дина¬ 
мики наведения ракет в книге играют статистические методы ис¬ 
следования. Конечной целью наведения ракеты всегда является 
поражение некоторой цели. Поэтому основными критериями 
оценки систем управления должны быть те или иные показатели 
эффективности боевого применения ракет. Эффективность при¬ 
менения ракет определяется точностью наведения и характери¬ 
стиками боевой части и взрывателя. Из этих факторов от систе¬ 
мы управления зависит только точность наведения. Поэтому 
точность наведения ракет является основной характеристикой 
системы управления. Именно поэтому мы отводим главную роль 
методам исследования точности наведения ракет с учетом основ¬ 
ных случайных возмущений и помех. 

Хотя изложение методов динамики процессов и систем управ¬ 
ления полетом ведется в книге в основном применительно к ра¬ 
кетам, летающим в пределах атмосферы, эти методы обладают 
большой степенью общности и принципиально применимы и 
к исследованию процессов управления космическими летатель¬ 
ными аппаратами как в поле тяготения Земли, так и за практи¬ 
ческими пределами этого поля. При этом изменяются только 
конкретные дифференциальные уравнения процесса управления 
полетом. Методы же исследования остаются неизменными. Точно 
так же изложенные в книге методы можно применять и к иссле¬ 
дованию динамики полета самолетов, в частности, автоматиче¬ 
ски управляемых. 

Учебник написан коллективом авторов. Работа распределя¬ 
лась между авторами следующим образом: 

В. С. Пугачевым написаны гл. 1, 2, 3, 7, 10, 19, 20 (кроме 
§ 20.5) и § 22.1, 22.4, 22.5, И. Е. Казаковым — гл. 15, 16, 17, 
18. 21, Д. И. Гладковым — гл. 4, 6, 8, 9, Л. Г. Евлано¬ 
вым — гл. 11, 12, 13, 14, А. Ф. Мишаковым — гл. 5, 

В. Д. Седовым — § 20.5, 22.2. 22.3, 22.6 и гл. 23 и 24. 

Глава 24 и приложение 6 издаются отдельно. 
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Авторы надеются, что книга будет полезна всем изучающим 
системы управления и динамику наведения ракет, а также лицам, 
участвующим в проектировании ракет и систем управления или 
в исследовании и испытаниях ракет и систем управления. 

4 ! * 

* 

Все замечания по книге и рекомендации в отношении ее усо¬ 
вершенствования и переработки авторы просят направлять в 
Военно-воздушную инженерную ордена Ленина Краснознамен¬ 
ную академию имени проф. Н. Е. Жуковского. 



Глава 1 


РАКЕТА КАК ОБЪЕКТ УПРАВЛЕНИЯ 


§ 1.1. ВЕЛИЧИНЫ, ОПРЕДЕЛЯЮЩИЕ ПОЛОЖЕНИЕ И ДВИЖЕНИЕ 
РАКЕТЫ В ПРОСТРАНСТВЕ 

Для проектирования и изучения работы системы управления 
полетом ракеты необходимо знать динамические характеристики 
ракеты, рассматриваемой как объект управления. Динамические 
характеристики ракеты полностью определяются ее уравнениями 
движения, которые имеют различный вид в зависимости от того, 
какими величинами мы определим положение ракеты и элемен¬ 
ты ее движения. 

Для определения положения ракеты в пространстве обычно 
вводят следующие прямоугольные декартовы системы коорди¬ 
нат, начало которых совпадает с центром массы ракеты Р. 

1 . Невращающаяся относительно Земли система координат 
р х е У е направления осей которой могут быть выбраны в 
каждой конкретной задаче в зависимости от условий задачи. 

2. Связанная с ракетой (точнее — с корпусом ракеты) систе¬ 
ма координат Рхіуігі, ось Рх х которой направлена по продоль¬ 
ной оси ракеты (точнее — по направлению, условно принятому 
за продольную ось ракеты), ось Ру х направлена перпендикуляр¬ 
но оси Рх і в плоскости симметрии ракеты, а ось Рг і перпенди¬ 
кулярна плоскости Рх\у\ и направлена так, чтобы система коор¬ 
динат Рх Л у х г х была правой. 

.3. Поточная система координат Рхуг, ось Рх которой направ¬ 
лена по вектору скорости центра массы ракеты, ось Ру направ¬ 
лена перпендикулярно оси Рх в плоскости Рх\у х так, чтобы угол 
между осями Ру х и Ру был острым, а ось Рг перпендикулярна 
плоскости Рху и направлена так, чтобы система координат 
Рхуг была правой (рис. 1.1.1). 

Положение связанной системы координат Рх\у х г х относитель¬ 
но невращающейся системы Рх е у ё г е будем определять тремя 
углами б, 0 и у, которые будем называть соответственно углом 
курса, углом тангажа и углом крена (рис. 1.1 2). Если ось Ру х 
вертикальна, то углы ф, 0 и у являются обычными углами курса, 
тангажа и крена, принятыми в динамике полета самолета. 
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Переход от системы координат Рх а у е г 5 к системе координат 
Рх\У\2\ осуществляется тремя последовательными поворотами: 
вокруг оси Ру е на угол ф, вокруг оси Рг' на угол & и вокруг 
оси Рх і на угол у (рис. 1.1.2). Применяя к этим трем поворотам 



известные формулы поворота координат, получим следующие 
формулы преобразования координат: 


х в соз ф соз 9 4 у е зіп & — г е зіп ф соз &, 
у,= Х е (зіп ф зіп у — СОЗ ф зіп & соз у) + У е соз & соз у -4- 
4 г е (соз ф зіп у + зіп ф зіп & соз у), 

2у= Х е (зіп ф соз у + соз ф зіп & зіп у) — у е соз $ зіп у + 
+ х 2 (соз ф соз у — Зіп фзіп Я ЗІП у), 

Х е = Хі соз ф соз & +у х (зіп ф» зіп т — соз ф зіп & соз у) + 
ф- г, (зіп ф соз у + соз ф зіп & зіп у), 
у е — х х зіп & + Уі соз & соз у — г х соз & зіп у, 
г & = — х х зіп ф соз & + у х (соз ф зіп у + 

+ 5 ІП Ф зіп & соз у) + г х (соз ф соз у— зіп ф зіп & зіп у). 


} (МЛ) 


} ( 1 . 1 - 2 ) 


Формулы (1.1.1) и (1.1.2) дают возможность по данным со¬ 
ставляющим х я , у е , г я любого вектора в системе координат 
Р х в у е г я найти его составляющие х и у и 2 ] в системе координат 
Рх\у\Х\ и наоборот. 

Совершенно аналогично направление осей поточной системы 
координат Рхуг относительно невращающейся системы коорди¬ 
нат Рх у 8 г ? определяется тремя углами: у>, Ѳ, у (рис. 1.1.3). 
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Переход от системы координат Р х е у е г Е к поточной системе 
координат Рхуг осуществляется тремя последовательными пово¬ 
ротами: вокруг оси Ру 2 на угол ®, вокруг оси Рг" на угол .Ѳ и 
вокруг оси Рх на угол / (рис. 1.1.3). Применяя к этим трем, по¬ 



следовательным поворотам известные формулы поворота коор¬ 
динат, получим следующие формулы преобразования координат: 


х==х е соз <? соз О + У Е зі п о — г е зіп ® соз Ѳ, 
У~ х е ( зіп ? зіп х — соз <р зіп 9 соз х) + у е соз Ѳ соз х + 

+ 2 е ( СОЗ ср ЗІП X + 8ІП ср ЗІП Ѳ СОЗ х), 

2 = * С08 ^ "Ь соз 9 8 > п 9 зіп х) — У Е соз 9 зіп х + 

+ ^(соз^созх — зіп ср 8ІП ѳ зіп X), 
х е = х соз ср соз Ѳ + у (зіп 9 зіп X - — соз <р зіп 9 соз х) + 
+ 2 ’( ЗІП ср соз X ~Ь СОЗ Ф зіп Ѳ зіп X), 

У8 ~ х ЗІП Ъ + у соз ѳ СОЗ X — 2 СОЗ 9 ЗІП X, 

~ х зіп 9 соз Ѳ+_у (соз ср зіп х+ зіп <у зіп 9 соз х> + 
+ г (соз ср созх — зіп ср зіп 6 зіп х>. 


} (1-1.3) 


} ( 1 - 1 . 4 ) 


Формулы (1.1.3) и (1.1.4) дают возможность по данным со- 
авляющим х к у^ е любого вектора в системе координат Рх„у г 
б Ити его составляющие х, у, г в системе координат Рхуг и на- 


В некоторых случаях движение ракеты оказывается близким 
пм/п СК ° Му ' В этом сл У чае - если система координат Рх в у.г г 
рана так, что плоскость Рх е г е параллельна той плоскости, 
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вблизи которой движется ракета, то углы 8 и & будут во время 
движения малыми и формулы (1.1.1) -ь (І.І.2) можно упростить, 
положив в них соя & = соз 8 1, зіп 8= 8, зіп& = 8. 

Направления осей поточной системы координат Рхуг относи¬ 
тельно связанной системы координат определяются углом атаки 
ракеты а и углом скольжения ракеты {3 (рис. 1.1.4). Углом сколь¬ 
жения ракеты называется 
угол наклона вектора воз¬ 
душной скорости ракеты 
(т. е. ее скорости относи¬ 
тельно воздуха) к плоскости 
Рхіуі. Переход от поточной 
называется угол между осью 
Рхі и проекцией вектора ско¬ 
рости ракеты на плоскость 
Рл ГіУ,. Переход от поточной 
системы координат к связан¬ 
ной осуществляется после¬ 
довательными поворотами 
вокруг оси Ру на зтол Р и 
вокруг оси Рг і на угол а. 
Применяя к этим поворотам известные формулы преобразова¬ 
ния координат, получим следующие формулы: 

х ѵ — х соз а соз р + у зіп а — г соз а зіп р, 

Ух — — X зіп а соз р + у соз а + 2 зіп а зіп р, 

г г = х зіп р + г соз р; 

х — х х соз а соз р — у, зіп а соз р + г, зіп р, 
у = х 1 зіпа-|-> , 1 соз у, | (1.1.6) 

г— — х х соз а зіп р +у 1 зіпазіпр 4-г^оз р.' 

Если углы атаки и скольжения ракеты а н р малы, то, пола¬ 
гая в (1.1.5) и (1-1.6) зіп а = а, зіпр ж р, соз соз р ^ 1 и пре¬ 
небрегая произведением малых величин ар, получим вместо 
формул (1.1.5) й (1.1.6) приближенные формулы 

х х — х 4- ау —■ рг, ■) 

Уі=У — <*х, (1.1.7) 

^ = 2 + Рх; > 

х = х 1 —ау 1 +$г ѵ л 

У ==Уі+ах, , (1.1.8) 

г = г, — рх г ' 


(1.1.5) 
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Так как положение поточной системы координат относитель¬ 
но невращающейся определяется тремя углами <р, Ѳ, х, а по¬ 
ложение связанной системы координат относительно поточной — 
двумя углами а, (3, то заданием углов ®, Ѳ, і, а, Р полностью 
определяется положение связанной системы координат относи¬ 
тельно невращающейся системы координат Рх я у „ г е . 

Таким образом, из восьми введенных углов ф, &, у, <р, Ѳ, х> 

В только пять являются независимыми. Задавая любые пять 
из этих углов, можно однозначно 
определить остальные три из них. 

Для определения положения 
центра массы ракет различных 
классов (в том числе космнче- • 
ских) обычно пользуются еще 
следующими правыми системами 
координат. 

1. Земная система координат 
Сх*Уш г е с началом в произволь¬ 
ной неподвижной относительно 
Земли точке С (например, в точ¬ 
ке старта ракеты). Оси этой сис¬ 
темы координат параллельны 

' осям невращающейся относитель¬ 
но Земли системы координат 
Р х ё Ук рассмотренной выше. 

2. Экваториальная система координат Ох э у э г 3 (рис. 1.1.5) 
с началом О в центре Земли. Ось Оу э направлена по вектору 
угловой скорости вращения Земли. Ось Ох э лежит в экватори¬ 
альной плоскости и направлена в точку весеннего равноденст¬ 
вия. Ось Ог а направлена в экваториальной плоскости так, чтобы 
система координат Ох 3 ѵ^ а была правой. Эта система координат 
принимается за инерциальную систему отсчета. 

3. Геоцентрическая система координат Ох 3 у 3 г 3 , жестко свя¬ 
занная с вращающейся Землей. Начало координат расположено 
в центре Земли. Ось Оу 3 направлена по вектору угловой скоро¬ 
сти вращения Земли. Ось Ох 3 лежит в плоскости гринвичского 
меридиана. Положение системы координат Ох 3 у 3 г 3 по отно¬ 
шению к экваториальной системе координат определяется углом 
5 г — звездным временем гринвичского меридиана (рис 1.1.5). 
Переход от системы координат Ох ь у ъ г э к системе координат 
О х зУз г э осуществляется поворотом на угол х г вокруг оси 0у 3 - 

4. Ортодромическая система координат Охоуог 0 (рис. 1.1.6). 
Начало координат расположено в центре Земли. Плоскость 
их оУо проходит через точку старта и цель (плоскость ортодро- 
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МИИ*. Ось Охі, лежит в плоскостях экватора и ортодромии. 
Ось ОЫ 0 образует острый угол с вектором угловой скорости 
Землиг Положение ортодромической системы координат по от¬ 
ношению к геоцентрической системе координат Ох 3 у 3 г 3 опреде¬ 
ляется двумя углами: р и ѵ. Переход от системы координат 
Ох 3 Уз г 3 к системе Ох 0 у 0 2 0 осуществляется поворотом вокруг 
оси Оуз на угол р и последующим поворотом вокруг оси Ох и на 
угол ѵ. 


2 


Рис. 1.І.6 Рис. 1.1.7 

5. Связанная с ракетой геоцентрическая система координат 
Ох г у г г г Ось Оу, направлена по радиусу-вектору г, опреде¬ 
ляющему положение центра массы ракеты. Направление двух 
других осей показано на рис-”1.1.7. Положение системы коорди¬ 
нат Ох, у, г, относительно системы Ох 3 у 3 г 3 определяется дву¬ 
мя углами: долготой Я и широтой к текущего положения ракеты 
(геоцентрические координаты). 

Переход от системы координат Ох 3 у 3 г 3 к системе Ох, у, г, 
осуществляется поворотом вокруг оси Оу 3 на угол X и после¬ 
дующим поворотом вокруг оси Ог, на угол Л—тс/2. 

Положение системы координат Ох, у, г, относительно орто¬ 
дромической системы координат Ох 0 уог 0 определяется углами я 
и а (рис. 1.1.8). Переход от системы координат Ох 0 у 0 г 0 к системе 
координат Ох, у, г, осуществляется поворотом вокруг оси Ог 0 
на угол — 5 и последующим поворотом вокруг оси Ох, на 
угол з. 




* Ортодромией называется кривая, образующаяся от пересечения сферои¬ 
да Земли с плоскостью, проходящей через центр Земли (в переводе с грече¬ 
ского означает «прямобежная»). Если бы поверхность Земли была сферой, то 
ортодромия была бы геодезической линией, т. е. кратчайшим путем между 
двумя точками на сфере. Так как в действительности поверхность Земли не 
является сферой, то ортодромия, строго говоря, не является кратчайшей кри¬ 
вой, соединяющей две точки на поверхности Земли. Однако, вследствие ма¬ 
лости отклонения поверхности Земли от сферы, отклонение ортодромии от 
геодезической линии весьма мало. 
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Состояние движения ракеты определяется вектором скорости 
ее центра массы ѵ и вектором ее угловой скорости <а. К этим ве¬ 
личинам обычно добавляют вектор угловой скорости поточной 
системы координат й, характеризующей движение поточной си¬ 
стемы координат. 


Наконец, к числу величин, определяющих состояние управ¬ 
ляемой ракеты в каждый момент времени, необходимо причис¬ 


лить также и величины, определяю¬ 
щие положение рулей относительно 
корпуса ракеты. 

Уравнения движения ракеты свя¬ 
зывают величины, определяющие 
состояние ракеты в каждый момент 
времени,— элементы ее движения— 
с величинами, определяющими по¬ 
ложение рулей, и, таким образом, 
полностью описывают поведение 
ракеты в зависимости от действия 
рулей, т. е. определяют оператор ра¬ 
кеты, рассматриваемой как объект 



управления. 


Рис. 1.1.8 


§ 1.2. УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ РАКЕТЫ В ОБЩЕЙ ФОРМЕ 

Уравнение движения центра массы ракеты в векторной фор¬ 
ме имеет вид 

тѵ-~т&+ Т + Р, (1.2.1) 

где пг — масса ракеты, ѵ — вектор скорости ее центра массы, 
ё вектор ускорения силы тяжести, Т — вектор тяги двига¬ 
тельной установки, а Р — главный вектор аэродинамических 
сил. 

Уравнение движения ракеты относительно центра массы 
имеет вид 

Л” =* Ь + М, (1.2.2) 

где/Г— вектор момента количества движения ракеты; Ь — 
главный момент сил, развиваемых двигательной установкой, 
а Ж — главный момент аэродинамических сил. 

Скалярные уравнения движения центра массы ракеты в раз¬ 
личных системах координат будут разными. Практически удоб¬ 
нее всего записывать их в поточной системе координат. Для это¬ 
го необходимо спроектировать все векторы, входящие в уравне¬ 
ние (1.2.1), на оси поточной системы координат. 
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Составляющие вектора абсолютного ускорения ракеты а=ѵ 
по осям поточной системы координат определяются, как нетруд¬ 
но видеть, формулами 

а х = ѵ, а у =ѵ2 г , а 2 =—ѵй у , (1.2.3) 

где й у , й г — составляющие вектора угловой скорости поточ¬ 
ной системы координат. Действительно, за бесконечно малый 
промежуток времени Л/ конец вектора скорости снаряда г? пере¬ 
мещается относительно центра 
массы ракеты Р вдоль оси Рх на 
величину ѵАі, в направлении, 
параллельном оси Ру, — на вели¬ 
чину ѵй г Аі и в направлении, па¬ 
раллельном оси Рг, — на величи¬ 
ну — (рис. 1.2.1). Разде¬ 

лив эти величины на мы и по¬ 
лучим формулы (1.2.3). 

Формулы (1.2.3) можно выве¬ 
сти и чисто формально из общеі) 
векторной формулы 

— + йх "О, (1.2.4) 

сіі 



где йѵ/сіі — локальная производная вектора скорости снаряда 
в поточной системе координат. Проектируя формулу (1.2.4) на 
оси поточной системы координат и принимая во внимание, что 
проекции входящих в нее векторов даются табл. 1.2.1, получим 
формулы (1.2.3). 

Таблица 1.2.1 


' -—._^ Вектор 

Ось 

йѵ/Лі 

V 

а 

ОХ ® 

Рх 

V ; 

V 

Й Л . 

0 

Ру 

0 

0 

2.ѵ 

ѵй г 

Рг 

0 

0 

й г 

— Рйу 


Вектор тяги двигателя обычно задается составляющими по 
осям связанной системы координат, поэтому для определения 
проекций вектора тяги на оси поточной системы координат при¬ 
дется воспользоваться формулами преобразования координат 
(1.1 6). В результате будем иметь 

Т х = Т х . соз а соз р — Гу, $іп а соз р + Т 1г зіп (3, ) 

Т у — Гдг.зіпа 4- Г у , соз а, г (1.2.5) 

Т 2 = — Т Хі соз а зіп р + Т Уі зіп а зіп Р+ Т 2х соз р. 
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Вектор равнодействующей аэродинамических сил Р обычно 
задается составляющими в поточной системе координат: силой 
лобового сопротивления X = — Р х , подъемной силой Ѵ=Р у и 
боковой силой 2 = — Р г , которые выражаются известными из 
аэродинамики формулами 

Х = с х 3д, Ѵ = с у 3д, 2=с г 8д, (1.2.6) 

где с х , с у , с г — безразмерные аэродинамические коэффициенты; 
5 — площадь крыла ракеты (или какая-либо другая характер¬ 
ная площадь, например, площадь миделя, т. е. наибольшая пло¬ 
щадь поперечного сечения ракеты), д = р*ц 2 /2 — скоростной 

напор. 

Подставляя выражения (1.2.3), (1.2.5) и (1.2.6) в уравнения, 
полученные путем проектирования на оси поточной системы ко¬ 
ординат уравнения (1.2.1), получим после деления на т: 

ѵ=§ х +Ф х ,с° 8а со& $~ Фу.зіпасозр + Фг, зіпр — -^~с д, (1.2.7) 

Р 

ѵй г == ^ у + Ф*. 5ІП а + Ф Уі С05 а + — с д, 

р 

^2*= — & г + Ф*. соз а зіп Ф Уі зіп о зіп Р—Ф г ,созр +— с. д, 

р 

( 1 . 2 . 8 ) 

где 

Ф.ц = —, Ф Л = —, Ф г , = -^ (1.2.9) 

т т т 

— составляющие ускорения силы тяги двигателя, а р — 
= тд/З = 0/5 — удельная нагрузка на крыло ракеты (или по¬ 
перечная нагрузка, если в качестве площади 5 берется площадь 
миделя). 

Уравнения движения ракеты относительно центра массы 
удобно записывать в системе координат Рхіу х гі, связанной с ра¬ 
кетой. При этом практически всегда можно считать, что оси свя¬ 
занной системы координат совпадают с главными центральными 
осями инерции ракеты. Тогда проекции момента количества дви¬ 
жения ракеты К на оси Рх ь Ру х и Рг х будут равны соответст¬ 
венно У хх «* Лі , Ууу<о Уі , -4®г, , Где У хх , / уу и У гг — главные цент¬ 
ральные моменты инерции ракеты. 

Так как система координат Рх х у х гі при движении ракеты 
вращается с угловой скоростью ©, то абсолютную производную 
вектора момента количества движения ракеты К в уравнении 
(1.2.2) выразим известной из механики формулой 

+<оХК. 

йі 

Тогда, проектируя уравнение (1-2.2) на оси системы координат 
РхіУі г \ и принимая во внимание, что проекции входящих в него 
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векторов определяются табл. 1.2.2*, Табіица 122 


, Вектор 

Ось 

к ак/м 

0) 

соХ К 


Ж 

Рх, 

3XX “Х. УXX !»х, 

<±>Х 1 

(-4г -4у) “У, “г, 

ід. 

I Мд-, 

Ру 1 

3у у ш Уі ^уу <*>у, 

<»у, 

(Дд-—-4г) “Д, “г, 

іу. 

Му, 

Р*\ 

^22 ^22 

“г, 

і 

(^УУ ‘/я#) і 

іг, 

: М г , 


получим ] хх « Хі + (У 2 _ у уу ) и)у, <п„ = 1 Хі + М Х „ 

3 уу ш Уі "Ь (4 XX -4г) ш г, — 4у, + Му ,> (1.2.10) 

Лг “г, + и у у~ Лд) ш *і Ш У. “ + Мг, • • 

Составляющие аэродинамического момента по осям связан¬ 
ной системы координат выражаются известными из аэродина¬ 
мики формулами 

М Хі = т Хі І х 3д, Му ^ = т у^ ^ у 5^, М Хі = т 2і / г 5у, (1.2.11) 

где в дополнение к прежним обозначениям '/га*,, /те*, — без¬ 

размерные аэродинамические коэффициенты, зависящие от чис¬ 
ла М, углов а, (3, отклонений рулей о„, 6 Н , 8 Э и вектора угловой 
скорости ракеты ш, а 4, 4 4 _ ~ характерные линейные размеры 
ракеты. Для крылатых ракет обычной самолетцой формы прини¬ 
мают 4 и 4 равными размаху I ракеты, а І г равным средней 
аэродинамической хорде Ь крыла ракеты. Для крестокрылых 
ракет за величину 4 также принимают среднюю аэродинамиче¬ 
скую хорду ракеты. Для бескрылых (баллистических) ракет ве¬ 
личины 4 и 4 можно полагать равными длине ракеты, а 4 — 
диаметру. 

Выражая момент инерции ракеты через ее вес и соответст¬ 
вующие радиусы инерции 

4гд= Рх 2 0/8’ Лу = Ру 2 °!§’ ] гг = Р?'®! 8 (1.2.12) 

и подставляя в уравнения (1.2.10) выражения (1.2.11) аэродина¬ 
мических моментов, приведем уравнения (1.2.10) к виду 

Рх 2 + (Рг 2 ~ Ру 2 ) ш у, «Ч — К 8 | , 

Ру 2 “У, + (р* 2 — Р 2 ) ®*. ®*. -/у ^ + Ѵ У. ' ^' 2Л3 ^ 

“г, + (Ру 2 — Рх 2 ) ®Л = 4 ^ ^ ^ , 

* При дифференцировании составляющих вектора кинетического момен¬ 
та К появляются еще члены У Х х т х„ Уу у ^у„ -4д “г, и члены, возникающие 
вследствие изменения главных центральных осей инерции ракеты относитель¬ 
но ее корпуса. Все эти члены представляют собой моменты реактивных сил. 
Поэтому их целесообразно включить в величины і.г„ іу„ іг, и не выписы¬ 
вать отдельно. 
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Положим еще 

.. Е 1 Х „ 


г,. == -Ь±-, ф„ = , цг = 

1 і х о ’ у 40 ‘ 4 0 


— —Т > Ру Р*у Рдг» Рг Р'г Рдг» Іу ^г^х 


(1.2.14) 

(1.2.15) 


где Ру, р^, 4» 4 — безразмерные величины, характеризующие 
относительное распределение масс и отношения характерных 
линейных размеров ракеты. Подставляя выражения (1.2.15) в 
уравнения (1.2.13), приведем их к виду 

^ + (р г 2 — Ру 2 ) «ф, = ѵ 

^у 2а> Ух Н-( 1 — Р, 2 ) 4 "*!®*, = 4 Ѵ + цг л|> (1-2.16) 

Р* 2 »*, +(Р/—І)«ж 1 « Л = +^г, У 



Уравнения (1.2-16) удобны тем, что, кроме одной величины ѵ, 
имеющей размерность углового ускорения и характеризующей 
способность ракеты воспринимать угловые ускорения (поворот¬ 
ливость корпуса ракеты), они не содержат никаких абсолютных 
характеристик ракеты, а содержат лишь относительные харак¬ 
теристики: удельную нагрузку р, безразмерные аэродинамиче¬ 
ские коэффициенты т Хі , т Уі , т 2х , безразмерные моменты тяги 
двигателя ФУ,, Фу,, ФУ, и безразмерные параметры р ѵ , |і г , Х у , Х г , 
характеризующие распределение масс и отношения размеров 
ракеты. Поэтому при переходе от одной ракеты к другой, подоб¬ 
ной первой по форме и распределению масс, но имеющей совер¬ 
шенно другие весовые и габаритные данные, в уравнениях 
(1.2.16) изменится только один параметр ѵ. Как показывает пер¬ 
вая формула (1.2.15), величина ѵ для подобных по форме и рас¬ 
пределению масс ракет изменяется обратно пропорционально 
линейным размерам ракеты. Чем больше ракета, тем меньше ве¬ 
личина ѵ (тем менее поворотлив корпус ракеты). 

В уравнения (1.2.7), (1.2.8) и (1.2.16) входят, кроме неиз¬ 
вестных ѵ, й у , 2,, и> Хі , шу,, со г , , еще углы атаки и скольжения ра¬ 
кеты аир. Они входят в уравнения непосредственно и, кроме 
того, от них зависят аэродинамические коэффициенты с х , с у с,. 

т Уі , т 2і . Для определения аир необходимо задать еще 
Два уравнения. Чтобы получить такие уравнения, достаточно вы¬ 
разить производные а и 8 через угловые скорости 2,,, <в г , 
«л. <“*, - ' ‘ у 

Применяя формулы преобразования координат (1.1.6), полу¬ 
чим следующие соотношения между составляющими вектора 
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угловой скорости ракеты в связанной и в поточной системах 
координат: 

т *, с08 а С08 Р — а соз Р + зіп р, % 

ш у = ш дг, ЗІП а + "у, соз а, 1 (1.2.17} 

а> г = — оц., С08 а 8ІП 8 -(- <*> Уі 8ІП а 8ІП Р + СОЗ р. ' 

С другой стороны, из векторного соотношения 

о = й + , (1.2,18) 

где — вектор угловой скорости ракеты относительно поточной 
системы координат, следует, что 

Ш Л- == Я*+ Ш ГЛ-» ш у = ^у+"Ѵу> “г— ^г+ ш «> (1.2.19) 

а из рис. 1.2-2 вытекают следующие выражения для составляю¬ 
щих вектора (о г ; 

ш гх — а 5ІП Р, а>, у = Р, ш гг = а соз р . (1.2.20) 

На основании (1.2.19) и (1.2.20) формулы (1.2.17) принимают 
вид: 

йд 4- а 5ІП Р = Шд, СОЗ а СОЗ Р — Юу, 8ІП а СОЗ Р 4- “г, 5ІП р, 

Й у 4- р = шд, зіп а 4- » Уі соз а, I (1.2.21) 

й г 4- Я СОЗ р — — Шд, СОЗ а зіп р 4- ш у, ЗІП а Зіп р4- СОЗр. > 


Решая второе и третье уравнения (1.2.21) относительно про¬ 
изводных а, р, получим дифференциальные уравнения, опреде¬ 
ляющие углы атаки и скольжения ракеты 


а = (— Шд, соз а 4- ш Уі зіп а) р 4* <*>г, 
Р = сву, зіп-а ш Уі соз а — Й у . 


Д. , 

СОЗ Р 


( 1 . 2 . 22 ) 


Уравнения (1.2.7), (1.2.8) и (1.2.22) полностью определяют 
элементы движения ракеты в каждой точке пространства в за¬ 
висимости от отклонений рулей, от которых зависят аэродинами¬ 
ческие коэффициенты (при аэродинамическом управлении) или 
составляющие силы и момента тяги двигателей. Эти уравнения 
достаточны, чтобы определить поведение ракеты в зависимости 
от работы ее управляющих органов, т. е. динамические свойства 
ракеты. 

Чтобы определить положение ракеты в пространстве, необ¬ 
ходимо добавить к выведенным уравнениям соответствующие 
кинематические уравнения. Однако для исследования процесса 
управления ракетой и наведения ее на цель необходимо знание 
только тех величин, определяющих ее положение, от которых за- 
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висит вводимая в систему управления информация. Из всех ве¬ 
личин, определяющих мгновенное положение ракеты, чаще всего 
в системе управления измеряются углы тангажа, рысканья и 
крена. Эти углы определяются известными из механики кине¬ 
матическими уравнениями Эйлера, которые мы сейчас и вы¬ 
ведем. 

Вектор угловой скорости ракеты м представляет собой сумму 
трех векторов, равных по модулю величинам ф, 7 и направ¬ 
ленных по осям Ру ш , Рг\ Рху соответственно (рис. 1.2.3): 

О) = ф + Ф + -у. (1.2.23) 



Проектируя это равенство на оси связанной системы координат 
Рх\у х г\, получим уравнения 

“>*, = ф зіп 0-|-у, 1 

ш Уі =фсозвсо5т4-і>5іпу, (1.2.24) 

= — ф’С05 & 8ІП у +& СОЗ у. > 

Решая эти уравнения относительно производных ф, &, у, полу¬ 
чим искомые кинематические уравнения движения ракеты во¬ 
круг центра массы 

6 = ® Уі зіп 7 + со гі соз 7 , , 

ф соз & = со Уі соз 7 — ш*, $іп 7 , | (1.2.25) 

7 = Чѵ, — (ш Уі СО$7 — со 2і 8ІИ7)Іё&. ) 

Если заменить в уравнениях (1.2.25) величины &, ф, 7 , ш. Гі , 
“г, соответственно величинами 0 , 9 . Хх -С» полу ¬ 

чим дифференциальные уравнения. .одр,ел елшшіше вместе с пер- 

^ В- С. Пугачев и др. 
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вым уравнением (1.2.21) ориентацию поточной системы коорди¬ 
нат: 

Ѳ = 0 у .чіпх + й г созх, 

? сок Ь = 2 у соз х — Я 2 зіп х, (1.2.26) 

Х = й л . — (Оу созх —Й г 5ІПХ)(§ Ѳ. ) 

Эти уравнения следует дополнить уравнением, определяющим 
Од.. Это уравнение можно получить, исключив а из первого и 
третьего уравнений (1.2.21). Для этого умножим третье уравне¬ 
ние (1.2.21) на и вычтем из первого. В результате получим 


йх== - ^ соза ~^ 5Іпа _ а 

С05 Ѳ 


(1.2.27) 


Заметим еще, что если в системе управления измеряются не 
непосредственно углы &, у, а некоторые величины, завися¬ 
щие от этих углов, то часто оказывается целесообразнее поль¬ 
зоваться вместо уравнений (1.2.25) непосредственно дифферен¬ 
циальными уравнениями, определяющими измеряемые системой 
управления величины. 


§ 1.3. УЧЕТ ВЛИЯНИЯ СЛУЧАЙНЫХ ВОЗМУЩЕНИЙ 
НА ДИНАМИКУ РАКЕТЫ 

' При исследовании динамики наведения ракеты необходимо 
учитывать, кроме управляющих воздействий с помощью органов 
управления, действие на ракету внешних случайных возмуще¬ 
ний. Такими возмущениями могут быть только случайные со¬ 
ставляющие сил и моментов тяги и случайные составляющие 
аэродинамических сил и моментов, вызываемые турбулентностью 
атмосферы. 

Для учета влияния случайных составляющих сил и моментов 
тяги достаточно рассматривать величины Т Хі , Т Уі , 7Д , Ь Хі , Ь ѵ , 
/.г, , как случайные функции с соответствующими вероятност¬ 
ными характеристиками. 

Для учета влияния случайных составляющих аэродинамиче¬ 
ских сил и моментов следует учесть, что все аэродинамические 
силы и моменты являются функциями вектора скорости ракеты 
относительно воздуха ѵ г -=ѵ — \Ѵ, где \Ѵ — вектор скорости 
ветра, представляющий собой случайную функцию времени и 
координат точки пространства. Поэтому для учета случайных 
составляющих аэродинамических сил и моментов необходимо 
прежде всего заменить в выражениях скоростного напора щ и чис¬ 
ла М — ѵ/а абсолютную скорость ракеты ѵ ее скоростью относи¬ 
тельно воздуха ѵ г и рассматривать аэродинамические коэффи¬ 
циенты с х . Су, с г , гПх„ т Уг , яіг, как функции углов я в , %. опреде¬ 
ляющих направление вектора ѵ г относительно ракеты. Однако 
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этого недостаточно. Вследствие того, что в различных точках 
поверхности ракеты вектор скорости ветра имеет различные зна¬ 
чения, возникают дополнительные случайные аэродинамические 
моменты, которые также необходимо учитывать (всем, кому слу¬ 
чалось попадать во время полета на самолете в «болтанку», 
хорошо знакомы внезапные случайные возмущения по крену, 
вызываемые восходящими потоками воздуха, действующими на 
одно крыло сильнее, чем на другое). Дальше мы покажем, как 
можно приближенно учесть и эти моменты. 




Скорость ветра практически всегда мала по сравнению со 
скоростью ракеты. Поэтому флуктуациями величин ? и М под 
действием случайной скорости ветра \Ѵ можно пренебречь, а уг¬ 
лы а„, Р в выразить приближенными формулами 


ИД, 




». = “+Ѵ' ?■-?- „ 


(1.3.1) 


Для вывода этих формул достаточно спроектировать ось ракеты 
Рх\ и векторы ѵ и ѵ г на плоскости Ох\уі и Рхг, пренебречь малой 
по сравнению с ѵ продольной составляющей вектора скорости 
ветра Ш х и учесть, что ѴР У и ѴР также малы по сравнению с ѵ 
(рис. ^,3.1 и 1.3.2). 

Для приближенного учета изменения вектора скорости ветра 
вдоль размеров ракеты можно принять допущение, что состав¬ 
ляющие вектора скорости ветра являются линейными случайны¬ 
ми функциями координат в пределах той части пространства, 
которую занимает ракета. Рассмотрим более подробно влияние 
изменения ветра вдоль размеров ракеты для случая крылатой 
ракеты с полярным управлением (т. е. ракеты самолетной фор¬ 
мы). Очевидно, что на вращение такой ракеты вокруг продоль¬ 
ной оси влияет практически только изменение составляющей 
отяп ВДОЛЬ Р а ^ аха ракеты (на рис. 1.3.3,а показана эпюра со- 

вляющеи ѴР У ) . При допущении о линейном изменении Ѵу, 
размаха ракеты дополнительное движение воздуха относи- 
пяг ЬНО Р акеты ’ вызываемое случайными порывами ветра, можно 
нпй СМаТрИВать как С У ММ У Двух движений: движения с постоян¬ 
ен по размаху крыла скоростью ІРД", равной значению йД, в 
центре массы ракеты (рис. 1,3.3,б), и движения со скоростью 
2 * 
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пропорциональной расстоянию от центра массы ракеты 
(рис. 1.3.3,в). Первое движение равноценно поступательному 
движению ракеты относительно воздуха со скоростью и его 
'влияние учитывается заменой угла атаки ракеты а мгновенным 
углом атаки относительно движущегося воздуха а в , определяе¬ 
мым первой формулой (1.3.1). Второе, движение, очевидно, рав¬ 
ноценно вращению ракеты вокруг оси Рх\ с угловой скоростью 
Д ш Хі =* дѴР Уі Ідг 1 (рис. 1.3.3,в). Таким образом, изменение \Ѵ У , 
вдоль размаха ракеты вызывает в первом приближении такое же 



изменение аэродинамических сил и моментов, как дополнительное 
случайное вращение ракеты с угловой скоростью Дш Хі = дФу/дг. 
Аналогично приходим к выводу, что в первом приближении влия¬ 
ние случайного изменения составляющей ІГ*, вдоль оси раке¬ 
ты равноценно случайному вращению ракеты вокруг оси Руі 
с угловой скоростью Лш ѵ =дИ7 2і )дх х (рис. 1.3.4), а влияние слу¬ 
чайного изменения № Уі вдоль оси ракеты равноценно случайно¬ 
му вращению ее вокруг оси Рг х с угловой скоростью Д<в г , = 
= - дШ у !дх ѵ (рис- 1.3.5). 

Таким образом, для приближенного учета изменения векто¬ 
ра скорости ветра вдоль размеров ракеты следует заменить в 
выражениях аэродинамических коэффициентов с х , с у , с г , т Хі , т у ,, 
Шг , составляющие угловой скорости ракеты ш Хі , ш Л , ш 2і соот- 
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ветствующими величинами 

дШ Уі 




: <о ХІ -+ 


дх х 


Ув 


ш ѵ + 


дѴР г 


дШ 


у, 


дху 


дх х 


(1.3.2) 


Для крестокрылой ракеты с одинаковыми крыльями измене¬ 
ние составляющей 1Ѵ г , вдоль оси Ру і будет оказывать точно 




такое же действие, как и изменение составляющей ѴРу, вдоль 
оси / 2 [ (рис. 1.3.6), т. е. равноценно вращению ракеты вокруг 
оси ихі с угловой скоростью — д\Ѵ гі /ду 1 . Поэтому для кресто- 
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крылой ракеты с одинаковыми крыльями величину Д<о_ Г| сле¬ 
дует взять равной (д\У у ,/дгі) — (дѴР гі /ду : ). При этом угловые 
скорости а> Хі > <о Уі . ов выражениях аэродинамических коэффи¬ 
циентов заменятся соответственно величинами 


, дѴГ Уі 
+ 


д\Ѵ 2 


дг 


д Уі ' Ув 

(Ш'у 

іѣ\ _ _ * 1 


= ш Уі -4- 


т 2 


дх х 


дх^ 


(1.3.3) 


Итак, для приближенного учета случайных аэродинамиче¬ 
ских сил и моментор, возникающих вследствие турбулентности 



атмосферы, следует в выражениях аэродинамических сил и мо¬ 
ментов заменить угол атаки а и угол скольжения |3 ракеты 
мгновенными углами атаки и скольжения относительно воздуха 
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а , р в . определяемыми формулами (1.3.1), а составляющие век¬ 
тора угловой скорости ракеты ш Л , <в г , заменить величи¬ 


нами «> Хв < 1 
или (1.3.3). 


Ув 


<о , которые определяются формулами (1.3.2) 



§ 1.4. УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ КРЕСТОКРЫЛОИ РАКЕТЫ 
С АЭРОДИНАМИЧЕСКИМИ РУЛЯМИ 

У крестокрылых ракет с аэродинамическим управлением 
сила тяги двигателей всегда направлена по оси ракеты и только 
под действием случайных факторов может отклоняться от оси 
ракеты. Поэтому в уравнениях (1.2.7), (1.2.8) и (1.2.16) в этом 
случае можно полагать 

ф у, — Ф*, = = 'Ру, = = О 

и только при исследовании влияния случайных возмущений в 
работе двигателей на движение ракеты следует считать Ф у ,, Ф г> , 
*■*!» Ѵу, и ЧГ г , случайными функциями времени (или в част¬ 
ном случае случайными величинами). 

Летательные аппараты с аэродинамическим управлением 
всегда движутся с малыми углами атаки и скольжения а, ,8. По- 
|. ТО дУ^в_ уравнениях движения ракеты можно положить $іпа^= а, 
ш Р ~ Р> соз а соз р = 1 и принять приближенные линейные 
зависимости для аэродинамических коэффициентов: 

С у = С у а 1 = (1.4.1) 
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Наконец, движение управляемых крестокрылых ракет про¬ 
исходит, как правило, с малыми угловыми скоростями ш У| , 

и>г, . Поэтому произведениями малых величин ® Уі , “ 2і 

можно пренебрегать- 

Подставляя выражения (1.4.1) в уравнения (1.2.7) и (1.2.8), 
полагая в них Фу, = Ф 2 , =0, зіп а~ а, зіп р = р, соз а ~ соз Р~ 1 
и пренебрегая произведениями малых величин, получим уравне¬ 
ния движения центра массы ракеты в виде 


+ ф -‘ - — с х Я. 
Р 


А я -± (Ф,, + ^- с“ц); = ± (ф Хі+ 8-с*д ). 


(1.4.3) 

(1.4.4) 

(1.4.5) 


Подставляя выражения (1.4.2) в уравнения (1.2.16), полагая 
в них ЧГ.,., = Ту, = ’Р*, = 0 и пренебрегая произведениями малых 
величин <%,,«>},,, ® г , , получим уравнения движения ракеты 
вокруг центра массы в виде 

“Цг, -(- Я и Ш.Ѵ, = °з > О -4.6) 


(о_ Ѵі + а уу ш Уі + а у э р + Р— а ун З н , 

(В 2і -{- й гг (В 2і -(- О г а <Х -(-- О га Я ~ П 2 в ^в > 


рѵ 


V Я*Пх Т 

р 


а — — 'у'іЯ Іу ЩІ' а . 

а уу — .. 


— 


П V ц от р у , 


Х у ѵ <7 /у/Пу, 

" (У^ 

Х ѵ ѵ ^ т у " 


(1-4.7) 


} (1-4.8) 
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I 


а гг 


К^ік < 1 


>2 ѵ Я 4 

р г 2 рѵ 


3 


а. 


ѵ <7 /Иг, 
р/ /> 


а. 


!ѴД 


Наконец, полагая в уравнениях (1.2.22) и (1.2.27) зіп а = а, 
~ р, соз а = соз р ^ 1 и пренебрегая произведениями малых 
величин, получим 



(1.4.9) 


Для исследования процесса наведения управляемых ракет 
ічасто бывает удобно исключить из уравнений (1.4.4), (1.4.7) и 
(1.4.9) угловые скорости Й ѵ , ш у ,, <о г , • Для этого достаточно 
подставить выражения (1-4.4) в уравнения (1.4.9), решить их 
относительно «ѵ, и <%, и подставить полученные выражения 
<о Л и <ч гі в уравнения (1.4.7). В результате получим 


Я 4- (Ргг 4~ +" Д») а 4" (®г« Д ®гг А л ~\-Л а )сі 


8 Ду 

а гв °в а гг ^ 


а ( 


йі \ ѵ 


+ ( а у у+ а уЬ Д Др) Р Д ( а у рД а уу Й В + Др)Р = 


— ^ѵН^нД <2уу Д 


г> 


А/Дд 

сіі\ ѵ 


( 1 . 4 . 10 ) 


Полагая для краткости 

а = а г2 + йгі 4" — а га 4”^2г Д = ®гв> ) 

Д Л (Ру 


Сь = — а. 


ѵ 


йі \ ѵ У 


Ор = а уу 4* Оур 4* Вр — Яур+ Луу ДрД' Вр с$ — а у н , 
йг , . <*_ (1* 


[(1.4Л1) 


С '- а УУ^Г + ±(- 


можем коротко записать уравнения (1.4.10) в виде 


а 4- сі а. 4- с а а — с 0 с ь о в , ( 1.4,12) 

Р 4“ Р Д с р Р = с а °н • (1.4.13) 

Таким образом, движение крестокрылой ракеты, управляе- 
■мой при помощи аэродинамических рулей, описывается уравне- 
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ниями (1.4.3), (1.4.4), (1.4.6), (1.4.12) и (1.4.13). Уравнение 
(1.4.3) определяет закон изменения скорости ракеты. Уравнения 
(1.4-4) определяют поперечные составляющие вектора й. Урав¬ 
нение (1.4.6) описывает движение ракеты вокруг продольной 
оси Рх\. Уравнения (1.4.12) и (1.4.13) описывают движение ра¬ 
кеты относительно поперечных осей Рг ( и Ру\ соответственно. 
Для исследования управления направлением полета ракеты 
существенное значение имеют только уравнения (1.4.6), (1.4.12) 
и (1.4.13). Уравнение (1.4.3) имеет существенное значение толь¬ 
ко для определения скорости ракеты как функции времени и для 
исследования процесса управления скоростью полета и тягой 
двигателей. 

Формулы (1.45), (1.4.8) и (1.4.11) показывают, что придан¬ 
ной скорости ракеты ѵ и данной плотности воздуха коэффициен¬ 
ты уравнений (1.4.6), (1.4.12) и (1.4.13) являются вполне опре¬ 
деленными величинами. Поэтому из уравнений (1.4.6), (1.4.12) 
и (1.4.13) следует, что, с точки зрения теории автоматического 
управления, крестокрылую ракету, управляемую аэродинамиче¬ 
скими рулями, можно рассматривать как совокупность независи¬ 
мых апериодического и двух колебательных звеньев ([1], § 2.6). 

Апериодическое звено с постоянной времени І/.а^и коэффи¬ 
циентом усиления — а.гзІ а хх служит моделью ракеты в ее дви¬ 
жении вокруг продольной оси Рх 1 . Входным сигналом этого 
звена является отклонение элеронов а выходным — угловая 
скорость ракеты «о,,. Колебательные звенья являются моделями 
ракеты в ее движении вокруг поперечных осей Рг і и Ру і. Вход¬ 
ными сигналами этих звеньев являются отклонение руля высо¬ 
ты и отклонение руля направления 8„, а выходными — соот¬ 
ветственно угол атаки а и угол скольжения 

При исследовании процесса наведения обычно бывает удоб¬ 
но принять за выходные сигналы ракеты как объекта управления 
нормальные к траектории ее центра массы ускорения (т. е. 
управляющие ускорения) ѵіі 2 —@ у и — ЦѴ Из уравнений 
(1-4.4) следует, что переход от углов 2 и к управляющим уско¬ 
рениям осуществляется умножением на коэффициенты ѵА а и 
— ѵВ$ соответственно. Поэтому в движении вокруг поперечных 
осей ракета как объект управления представляет собой два не¬ 
зависимых последовательных соединения колебательных звеньев 
и безынерционных усилителей. 

В заключение рассмотрим случайные аэродинамические воз¬ 
мущения, действующие на ракету. На основании изложенного в 
предыдущем параграфе для учета случайных аэродинамических 
возмущений достаточно заменить в выражениях аэродинамиче¬ 
ских коэффициентов (1.4.1) и (1.4.2) углы а, р и угловые ско¬ 
рости и)?,, соу,, (& 2 [ соответственно величинами я в , (З в , ш хв> 

<о гв , которые определяются формулами (1.3.1) и (1.3.3). При 
этом в правых частях уравнений (1.4.4) добавятся соответствен- 
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но слагаемые 


ёп я к у 


V р 


V 


ёс\д иг, 

ѵр V 


а в правых частях уравнений (1.4.6) и (1.4.7) — соответственно 

слагаемые _ 

,дІ х т';*ч дѴ Уі дЧГ г ; 

V дг х 


V? 

Ъ*Р 

К* я 
ъ 2 р 


рѵ 

„ к г 

-я»; — + 

Уі ѵ 


Руі / ’ 


ті 


И7„ 


Кт у> д\Ѵ,, К т у, й (К 

г* (іі \ ѵ 
Кт\ а (ѴР Ч 


У _Уі 
ѵ 


дх , 


/,«?*« дШ 


У і 


+ 


- 


ѵ ѵ дх ' ѵ сіі \ ѵ 


Добавляя указанные слагаемые к правым частям уравнений 
(1.4.4) и полагая для краткости 


А' 


ёЯ^у 

рѵ 




получим 


, \ѵ, 

А л * + А', у 


а V V 


ёЯ с \ 

рѵ 

ёу 




к. 


ѵ 


ёг 

V 


(1.4.14) 


(1.4.15) 


Добавляя указанные члены к правым частям уравнений 
(1-4.6) и (1.4.7), полагая вследствие малости углов а, ,3 величи¬ 
ны ]Ѵ Уі ,\Ѵ гі равными соответственно ѴР у ,Ѵё г , а производные ве¬ 
личин Ц7 Уі , IV по Хи у ь гі равными соответствующим производ¬ 
ным величин ІГ Ѵ , ]Ѵ г по х, у. г и пользуясь обозначениями 
(1.4.8), получим 

■ . . ІдѴ/у дѴГ, 

~1~ ®хх ®*( а хз 


дг 


ду 


(1.4.16) 


“у. + а У у ш у, + ,3 + Ду 8 р = — а н 8 Я + а 


117 


~ а уу ~ + °уЬ ( 2 
дх 


(=■ 


*>н 
V \Ѵ, 


л у9 


V 


“** + а 2г «) г! + а г -с а + а 2Х а = — а гв 8 В - 

+а ^ а-Г у * Ѵ А 


1 Ѵу 

ѵ 


1 


+ 


(1.4.17)- 
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Так как центр массы ракеты движется в направлении поточ¬ 
ной оси Рх, то малое перемещение йх вдоль оси Рх можно заме¬ 
нить величиной ѵйі и принять * 


д\Г у 

_Ѵу 


бх 

V ’ 

дх ѵ 


(1.4.18) 


Исключая из уравнений (1.4.15) ,(1.4.17) и (1.4.9) угловые 
скорости й у , й,, <х > Уі , со гі , принимая во внимание (1.4.18) и 
пользуясь обозначениями (1.4.11), получим 


а +с а а + с.а = с п ~с, о, 


5 и в“ 




ѵ 



(1.4.19) 


и/ 

Р+ Ц р 4- = с 0 '— — 2 - 4 -с' 

ѵ 



(1.4.20) 


где в дополнение к предыдущим обозначениям 


с л~ а га + а гг А/4-Д/ — А а 

, V 

V 

“ О'го. — 

V 

V 

С л — а + А а '~- 



с & — а у $ + ЧууВр 

V 

V 

V 

V 

с’І — + В/ — 

а уу ■ 



(1.4.21) 


На основании уравнения (1.4.19) и первого уравнения (1.4.15) 
ракету, рассматриваемую как объект управления по каналу ру¬ 
ля высоты, и действующие на нее возмущения можно предста¬ 
вить структурной схемой, изображенной на рис. 1.4.1 для случая 
постоянных коэффициентов уравнений (1.4.12) и (1.4.13) с ука¬ 
занием передаточных функций звеньев. Аналогичной схемой 
можно представить ракету, рассматриваемую как объект управ¬ 
ления по каналу руля направления. На схеме рис. 1.4.1 показа¬ 
ны операторы звеньев схемы. В частности) показан оператор кор¬ 
пуса ракеты 


Л (/>) = 


~съ 

Р 2 + Скр-р с л 


(1.4.22) 


где р — й/сИ — оператор дифференцирования но времени. Ввиду 
того, что коэффициенты с%, с а , а, как правило, изменяются при 
полете ракеты, т. е. являются функциями времени, оператор 
А(р) нельзя понимать как оператор стационарного колебатель- 


Вектор скорости ветра в каждой данной точке пространства изменяет¬ 
ся медленно. Поэтому его можно считать постоянным в интервале времени, 
в течение которого ракета пролетает расстояние, равное ее длине. 
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ного звена и нельзя заменить соответствующей передаточной 
функцией. Чтобы разобраться, как следует понимать запись 
оператора (1.4.22), обозначим суммарный входной сигнал коле¬ 
бательного звена, представляющего корпус ракеты, через 8 В ' 
(рис. 1-4.1). Тогда мы можем переписать первое уравнение 
(1.4.19) в операторной форме следующим образом: 

(/> 2 + ар + с а )а^-с ь 8/. (1.4.23) 

Разделив это уравнение формально на р 2 +скр+с а , можем пред¬ 
ставить его в виде 



Рис. 1.4.1 


Отсюда ясно, что символическую формулу (1.4 24) следует пони¬ 
мать как дифференциальное уравнение (1.4.23). И везде в даль¬ 
нейшем мы будем выражать операторы как функции оператора 
дифференцирования, имея в виду, что формальные равенства 
типа (1.4.24) следует понимать как дифференциальные уравне¬ 
ния, которые получаются, если избавиться от оператора диффе¬ 
ренцирования в знаменателе. 

В случае, когда оба канала управления ракетой идентичны 
(т. е. когда оба крыла и обе пары рулей совершенно-одинаковы), 


с.— «у т'І~т; 

и вследствие этого 


т ѵ "= т. 


Ѵ=4 


с ? ^с а , с г '=с 1% Во'= А а ', 


§ 1.5. УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ КРЕСТОКРЫЛОЙ РАКЕТЫ 
С ПОВОРОТНЫМИ КРЫЛЬЯМИ 

С формулы (1.4.1) для аэродинамических коэффициентов с и 
Учитыия^ ВаЮТ подъемн У ю и боковую силы ракеты в целом и'не 
вующир ° Т Д0П0ЛНИтельные подъемную и боковую силы, дейст- 
рота отпр 3 ^ ЛЬ ВЫС0ТЬІ и руль направления вследствие их пово- 
пр и помпп СИТеЛЬНО ко Р п У са ракеты. Для ракеты, управляемой 
малости тГ аэ Р одина1 ^ ических рулей, это возможно вследствие 
ощади рулей по сравнению с площадью крыльев. Для 
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ракеты, управляемой при помощи поворотных крыльев, допол¬ 
нительная подъемная сила, возникающая вследствие поворота 
крыла относительно корпуса ракеты, имеет тот же порядок, что 
и подъемная сила, возникающая при повороте всей ракеты на 
угол атаки л. Поэтому формулы (1.4.1) для ракеты с поворот¬ 
ными крыльями должны быть заменены формулами 

с у = с*а + сЧ в , с г ^сРр+с ь / 3 „. ( 1 . 5 . 1 ) 

Формулы же (1.4.2) для моментных коэффициентов т г ,, т у ,, 
т гі справедливы и для ракеты, управляемой поворотными 
крыльями. Таким образом, для ракеты с поворотными крыльями 
остаются справедливыми уравнения (1.4.6) и (1.4.7), а урав¬ 
нения (1.4.4) заменяются уравнениями 


= А а а З в —— > 

ѵ 


(1.5.2) 


где в дополнение к обозначениям предыдущего параграфа 


8 Я 
рѵ 




8 Я с ь * 
рѵ 


0-5.3) 


Исключая из уравнений (1.5.2), (1.4.7) и (1.4.9) угловые 
скорости совершенно так же, как в предыдущем параграфе, по¬ 
лучим вместо уравнений (1.4.10): 


а + {а гг + а г і + А л ) а + (а гх + а гг А а +А а )а = 

= - [а г . + Л)8 В - з'в— а гг ^-, 

Р + (й у у+ а ?р + В 9 ) р + (а ур + а уу В ? щ5р) р= 

= - ( а у Н +4) 3« - ДА г а уу іі + ~( Ц . 

ѵ йі \ѵ I 


л 

I 


(1.5.4) 


Пользуясь обозначениями (1.4.11), кроме обозначений с 5 и с ь ', 
и полагая для ракеты с поворотными крыльями 


с ь — а 2 в + А ь і — й ун В ь , 

(1.5.5) 

приведем уравнения (1.5.4) к виду 


а+с„а + с л а = с 0 — с ь Ъ в — А ъ \, 

(1.5.6) 

р + Ср р + с ? р = с 0 '— с ъ ' З н — В & 8 Н . 

(1.5.7) 
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Уравнения (1.5.6) и (1.5.7) показывают, что, с точки зрения 
теории автоматического управления, ракету в ее движении во¬ 
круг поперечных осей можно рассматривать как два независи¬ 
мых последовательных соединения форсирующего звена первого 
порядка и колебательного^ звена. Входными сигналами при этом 
будут отклонения рулей 8„, § и , а выходными — соответственно 
углы Р- 

Если за выходные сигналы рак\еты, рассматриваемой как 
объект управления в ее движении вокруг поперечных осей, при¬ 
нять соответствующие управляющие ускорения +% г , 

то каждый из двух каналов управления можно представить как 



Рис. 1,5.1 


параллельное соединение двух цепочек, одна из которых пред¬ 
ставляет собой последовательное соединение форсирующего зве¬ 
на первого порядка, колебательного звена и безынерционного 
усилителя, а другая содержит только один безынерционный уси¬ 
литель. На рис. 1.5.1 представлена структурная схема одного'ка¬ 
нала управления ракеты с поворотными крыльями для случая 
постоянных коэффициентов уравнений (1.5.6) и (1.5.7) с указа¬ 
нием передаточных функций звеньев и коэффициентов усиления 
усилителей. На этой же схеме показаны случайные аэродинами- 
еские возмущения и систематические возмущения, вызываемые 
кпылк М тя І г г 0тением ’ Действующие на ракету с поворотными 
возм ЬЯМИ Читатель легко может сам убедиться в том, что эти 
на ущения нич ем не отличаются от возмущений, действующих 
ракету, управляемую аэродинамическими рулями. 

образн 6 ™ С П0В0 Р 0ТНЬШИ крыльями во многих случаях целесо- 
с боль° делать с большой статической устойчивостью, т. е. 
2 Шими по абсолютной величине коэффициентами т\ т а г . 

высо^1 СЛучае колеба ния ракеты вокруг поперечных осей будут 
щ ие ѵск ^ стотньши ( см - Г 1 ]» § 2.6), и их влиянием на управляю- 
них мел-п^ еНИЯ можно пренебречь. Тогда для вычисления сред- 
пренрбпо» еНН0 изменяющихся значений углов а, р можно будет 
Р ь в уравнениях (1.5.6) и (1.5.7) производными медлен- 
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но изменяющихся величин а, [5, о в , о н . В результате уравнения 
(1.5.6), (1.5.7) заменятся приближенными уравнениями 

с л .а = с 0 —с л %, с в р = с в '~ с 6 'Ъ„. (1.5.8) 

Эти уравнения представляют собой хорошо известные из аэро¬ 
динамики летательных аппаратов балансировочные зависимо¬ 
сти, определяющие равновесные значения углов а, р при задан¬ 
ных отклонениях рулей о в , 8 Н для статически устойчивой ракеты. 
Из уравнений (1.5.8) и (1,5.2) следует, что ракету с поворотными 
крыльями, обладающую большой статической устойчивостью, 
можно считать в ее движении по нормали к траектории двумя 
независимыми безынерционными усилителями с коэффициентами 
усиления, равными ѵ ( А$ — А а с 5 /с а ) для канала высоты и 
— ѵ{В ь —В ъ с ь 'Іс 9 ) для канала направления. При этом обычно 
оказывается возможным пренебречь углами а, р, так как вслед¬ 
ствие близости центра давления крыльев к центру массы раке¬ 
ты коэффициенты с 6 , с ь ' малы, в то время как при большой стати¬ 
ческой устойчивости ракеты коэффициенты с а и с ? велики. В по¬ 
добных случаях ракету с поворотными крыльями можно рас¬ 
сматривать как пару безынерционных усилителей с коэффици¬ 
ентами усиления ѵА% и —ѵВ г . 

Заметим, что уравнениями (1.5-2), (1.5.6) и (1.5.7) можно 
пользоваться и для исследования процесса управления ракетой 
с аэродинамическими рулями в тех случаях, когда желательно 
учесть дополнительные аэродинамические силы, возникающие 
на рулях вследствие их поворота относительно корпуса ракеты.. 

§ 1.6. УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ КРЫЛАТОЙ РАКЕТЫ 
САМОЛЕТНОЙ ФОРМЫ 

Если крылатая ракета самолетной формы симметрична отно¬ 
сительно плоскости Рх | 2 і, то она принципиально не отличается 
от крестокрылой ракеты. Только коэффициент боковой силы 
с\ для такой ракеты значительно меньше коэффициента подъ¬ 
емной силы с “. Поэтому динамические свойства ракеты само- 
летнш\формы, симметричной относительно плоскости Рхіги опи¬ 
сываются уравнениями § 1.4. 

Однако ракета самолетной формы, как правило, несиммет¬ 
рична относительно плоскости Рх і 2 і. В частности, вектор силы 
тяги двигателей может быть направлен в плоскости Рх\у х под 
некоторым углом к оси Рх вследствие чего момент тяги относи¬ 
тельно оси Рг і не равен нулю. Поэтому в уравнениях движения 
ракеты необходимо сохранить члены, содержащие Фу, и Т г , . 

Кроме того, вследствие нееимметрии ракеты подъемная сила 
и аэродинамический момент относительно оси Рг х при нулевом 
угле атаки могут существенно отличаться от нуля. И, наконец, 
при вращении ракеты вокруг оси Ру і и при отклонении руля на- 
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правления возникают аэродинамические моменты относительно 
оси Рх і и, наоборот, вращение ракеты вокруг оси Рх, и откло¬ 
нение элеронов вызывают аэродинамические моменты относи¬ 
тельно оси Ру і. Бее это необходимо учесть дополнительными 
членами в выражениях аэродинамических сил и моментов. Тогда 
получим для аэродинамических коэффициентов вместо (14 1) и 
(1.4.2) следующие выражения: ) ; 


т 


с у — с° у + с* а, 
/ 




Н= от®» й э + - х ~р- 4- т ш у, 1 1^1 

ѵ х ' ѵ 


Щг = Ч ? + ОТ?» 8,+ОТ “у, 

' д і > і Ух 

• /ѵ 3 


У Ш У, 

г/ 


+ 


-у т ш . 

ѵ ' ѵ 


- т 


4 Іу. 


т? 


от ?1 = от®, + от« а 4 -От®» о в +от“ 


4_ т і 


( 1 . 6 . 1 ) 


Так как составляющая Ф Л ускорения силы тяги обычно мала 
по сравнению с Фг,, то при малом угле атака х уравнение (1.2.7) 
определяющее закон изменения скорости ракеты, может быть 
заменено приближенным уравнением (1 4 3) 

П 9 П 8 ? С ^п ЛЯЯ пс Р вы ,еД»а выражения' ( 1 - 6 . 1 ) в уравнения 
( . 2 .ь), полагая в них Ф-, —0 к считая по-прежнему углы х и 8 
малыми, получим ^ ^ 

• А> + 4- 


ѵ 


■■у — Щ и' 


1*. 

V 


( 1 . 6 . 2 ) 


где в Дополнение к обозначениям (1.4.5) 

Л 0 = -і 

ѵ 

(1-2.1б) СТ попяг Я ПОСЛеДН ж три „. выражения (1.6.1) в уравнения 
. в ,шх и считая величины а, р, ш х 

у малыми, получим Аі 




( 1 . 6 . 3 ) 


ш ч + а х Х ®л-. + а... 


О)» 


ш л + а уу -о У] 4 №д . + й; - р + а>р з 

“г, 4 - а,. а> Л 4 - а а + а, в а 


И э ’ 1 а хп °ні 

®ув °Н Яуз 0 Э5 


> а 


8 - с - Пугачев „ 


До 


О-в °в . 


(1 6.4) 


др. 


33 



где в дополнение к обозначениям (1.4.8) 


у 


V д І у т “у, 

рѵ 


! &ХѴ 


Ч 4 Я I, т у*- 

Ѵ-у 2 рѵ 


, а 


Уэ 


я К 


Ъ'Р 


а 


X, ѵ /„. д 


20 -т | ^г, + — . 


IV 


(1.6.5) 


Исключая из первого уравнения (1.4.9), первого уравнения 
(1.6.2) и последнего уравнения (1.6.4) угловые скорости 2 г И <%„ 
мы получим, как и в § 1.4, уравнение (1.4.12), где все коэффици¬ 
енты с, кроме Со, определяются формулами (1.411), а 

Со = + а гг А 0 + А 0 —а г2 ~р — (—-) • (1-6.6) 


Исключая из второго уравнения (1.4.9), второго уравнения 
(1.6.2) и первых двух уравнений (1.6.4) угловые скорости й у 
и <о Уі , получим 

“•П + а хх Ш -П+ а ху ? “1“ С і' ? “ С о" а хз а х Н °Н > 

Р + + а ух и, -П = с й — а уп — а уз°э > 

где в дополнение к обозначениям § 1.4 положено 

с ? *=а ху В ? , с 0 "—а ху ~ . ( 1 . 6 . 8 ) 

В частном случае крылатой ракеты, траектория которой 
близка к некоторой горизонтальной прямой (что характерно, 
например, для крылатых ракет классов «земля—земля» и «воз¬ 
дух—земля»), плоскость симметрии ракеты Рх { у\ мало отклоняет¬ 
ся от вертикальной плоскости. В этом случае можно считать 
|г а — о и, следовательно, с 0 ' = со" == 0. Кроме того, вследствие 
малости углов 0 и -у первое уравнение (1.2.25) дает По¬ 

этому уравнения (1.6.7) для крылатой ракеты, полет которой 
мало отклоняется от прямолинейного горизонтального, прини¬ 
мают вид: 

Т 4" а хх Т 4" &ху Р "4“ Э == " а хэ &хп °ІІ ' | (]59) 

$+с$? + с ? $ + а ух т = —а уа І я — а уз Ъ 3 . I 

Уравнения (1.6.2) для такой ракеты целесообразно заменить 
уравнениями, определяющими направление движения центра 
массы ракеты в земной системе координат, которую в этом слу¬ 
чае целесообразно выбрать так, чтобы ось Ру е была вертикаль- 


} (1-6-7) 
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на. Направление полета ракеты, т. е. углы 0 и а, определяются 
первыми двумя уравнениями (1.2.26): 


Ѳ = ® у $тх + й г созх, 

Ш СОЗ Ѳ = С 05 х — зіп х- 


( 1 . 6 . 10 ) 


Подставляя в эти уравнения выражения (1.6.2) угловых скоро¬ 
стей й у и й г и принимая во внимание, что в случае вертикальной 
оси Ру е составляющие ускорения силы тяжести по осям поточ¬ 
ной системы координат, согласно формулам (1,1.3), равны 
— ^зіпѲ, — 5 -соз Ѳ соз х, ё соз Ѳ зіп X, получим 

&= (Ло+ Л а о.)со5х + 5рРзіпх -1 

ѵ ( 1 . 6 . 11 ) 

<р —Дррсозх — (іѴМ,а)8ІПХ. ] 


Вследствие малости, угла крена поточной системы координат х 
произведения малых величин ^зіпх и азіпх можно отбросить. 
Кроме того, можно принять со$х ~ созѲ^і. И, наконец, легко 
видеть, что при малых а, р, х и Ь угол крена поточной системы 
координат х отличается от угла крена ракеты у на величину вто¬ 
рого порядка малости, вследствие чего можно принять зіпХ = 
~8Іп Поэтому уравнения (1.6.11) можно переписать в виде 


*о і 


А.*— . 

V 


( 1 . 6 . 12 ) 


^ = 5рр-Л оТ . (1.6.13) 

Уравнения (1.4.12) и (1.6.12) описывают движение крылатой 
ракеты в вертикальной плоскости (продольное движение). Урав¬ 
нения (1.6.9) и (1.6.13) описывают поперечное движение крыла¬ 
той ракеты, полет которой близок к прямолинейному горизон¬ 
тальному. 

Совершенно так же, как в § 1.4, можно вывести уравнения 
Движения ракеты с учетом случайных аэродинамических возму¬ 
щении. Отличие будет лишь в том, что вместо формул (1.3.3) 
Для ракеты самолетной формы придется воспользоваться форму¬ 
лами (1.3.2). При этом отличие от выкладок § 1.4 будет состоять 
лишь в том, что в первых двух уравнениях (1.6.4) появятся в 
Р вых частях дополнительные слагаемые, равные соответствен¬ 
ен^, - Л К д\У ѵ и 

~ а ху~-^- • —вух —• о результате получим 


но 


*ху 


Уравнения 


дх. 


ѵ 


IV 

а + а = с 0 - 8„- с/ —' -с 

\Ѵ р- 

ѵ ѵ 


IV 

' у 
1 V 


(1.6.14) 

(1.6.15) 
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для продольного канала управления и уравнения 


+ О-хх Ш -Г 1 Н“ а ху Р “Ь ? — с 0 а хь °э а хіі ' 


дш у 

~хх 


" Х У V 


"Ь С'р Р 4- 8 4~ йу Х Ш. Ѵ[ — с й а у н о н а у э 8 Э 4“ 


| ( 1 . 6 . 16 ) 


ѴІ7 


+с/ —- + С ' 

р V “ 


1Г, 




ѵ 


*ух й~, ’ 

ІУ .С- 


о у = з в р-з 




-і/ 


V 


(1.6.17) 


для поперечных каналов управления. 

В случае полета крылатой ракеты, близкого к прямолиней¬ 
ному горизонтальному, уравнение (1.6.15) заменится уравнением 


6 = Ао 4- А а я 


е 1Г Ѵ 

А + А — 

ѵ ѵ 


(1.6.18) 


а уравнения (1.6.16) и (1.6.17) заменятся уравнениями 

Ц + аXX 7 + а ху Р + Р — а хэ 6 э й хн °н 

<?^у ™_г 

а дгд: ^2 Я ху ф * 

ѵѵ, 

Р 4~ Сз р + Ср (3 -ф- Яу х 1 — Дуя ~ ^уэ 4~ Ср “ 


(1.6.19) 


4- с» 


“гГ “ а У* ~дг~ 




5 Й 


7 


А 


г 1 


( 1 . 6 . 20 ) 


Если крылатая ракета самолетной формы не имеет руля на¬ 
правления, то во всех предыдущих уравнениях 6 Н = 0. 

Для ракеты с одноканальным управлением 8„ == 0 , о* - 
== сопзі и, кроме того, если угловую скорость ракеты относи¬ 
тельно продольной оси <*>»-, нельзя считать малой, то необходимо 
учесть еще гироскопический эффект, который выражается чле¬ 
нами с произведениями и «о, во втором и третьем 

уравнениях (1.2.16) 
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§ 1.7. УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ КОСМИЧЕСКОЙ РАКЕТЫ 


При движении ракеты в космосе аэродинамические силы и 
моменты не действуют на нее (или, при движении вблизи Земли 
или другой планеты, имеющей атмосферу, столь малы, что ими 
можно пренебречь). Математически это выражается тем, что 
для космической ракеты величина 2 в уравнениях движе¬ 

ния (1.2.7), (1.2.8) и (1.2.16) равна нулю. Управление космиче¬ 
ской ракетой осуществляется путем изменения поперечных со¬ 
ставляющих и моментов силы тяги, т. е. величин Ф У| , Ф г , , 1 Г*,, 
и Ф'г, , которые играют в этом случае роль отклонений рулей. 
Что касается углов а, р, определяющих отклонение вектора ско¬ 
рости центра массы ракеты от ее продольной оси, то для косми¬ 
ческой ракеты они могут быть произвольными и их нельзя счи¬ 
тать малыми. 

Учитывая сказанное и считая угловые скорости и»*,, ш Уі , ид, 
малыми, получим для космической ракеты уравнения движения 
центра массы 

V = § х + Ф.с, соз а соз 3 — Ф Ѵі зіп а соз 8 + Ф г , зіп ,3, , 
ѵ®г = 8у + Ф^зіпа -4- ф^соза, (1.7.1) 

ѵ9 у — — Ф Хі соз а зіп р — Ф Ѵі зіп а зіпр — Ф г , соз р ) 


и уравнения движения относительно центра массы 





л ѵ 

_І _ИГ 

„ 2 МѴ 


ш 





(1.7.2) 


К этим уравнениям следует добавить уравнения (1.2.22), оп¬ 
ределяющие закон изменения углов а и {3: 

а, 

~-■ - 


а = ( 

І = Шдг, Зіп а 


и).,., соз а 

і» ѵ . соз а 


<°У, 5ІП я) Іа ( 


_ _г_ 

соз [ 




; 1.7.3) 


Подставляя в эти уравнения выражения и й ѵ из второго 
и третьего уравнений (1.7.1), получим систему дифференциаль¬ 
ных уравнений, определяющую вектор скорости космической 
ракеты в связанной с ней системе координат Рх\у\г\-. 


ѵ ~~ іх + Фдг, СОЗ а соз р — ф у> зіп а соз р -ф Ф~, зіп р, 

а = ( —со^соз а -ф ш Уі зіп а) р -ф <%,--- (§ ѵ + 

V соз р 

+ Ф„ 5іп а -ф Ф Уі соз а), 

Р = зіп а -ф т Ѵі соз а -ф — — Ф Хі соз а зіп В -ф 

V 

-ф Ф Уі зіп а зіп р -ф ф г , соз Р). 


(1.7.4) 


> 
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Уравнения (1.7.2) и (1.7.4) полностью определяют динамику 
космической ракеты. 

Управление космической ракетой можно производить либо в 
декартовой, либо в полярной системе координат. Управление в 
декартовой системе координат осуществляется изменением двух 
'поперечных составляющих ускорения силы тяги Фу,, Ф г ,. В этом 
случае управление движением ракеты относительно центра мас¬ 
сы применяется для обеспечения заданного направления осей 
ракеты в пространстве. Управление в полярной системе коорди¬ 
нат производится изменением одной поперечной составляющей 
ускорения силы тяги Фу, при Фу, — 0 и поворота ракеты на задан¬ 
ный угол вокруг продольной оси Рх і путем изменения величины 
'Г*,. В этом случае управление движением ракеты вокруг осей 
Руі и Рг і путем изменения ЧГ Уі . ЧГ г> производится с целью обес¬ 
печения заданного направления продольной оси ракеты в про¬ 
странстве. 

Самонаводящуюся космическую ракету часто целесообразно 
стабилизировать так, чтобы ее продольная ось все время была 
направлена на цель. В этом случае для ракеты с управлением в 
декартовой системе координат можно считать угловые скорости 
шу,, ш Уі , <%, практически равными нулю по сравнению с угловы¬ 
ми скоростями вектора скорости ракеты и заменить урав¬ 

нения (1.7.4) приближенными уравнениями 


ѵ — § х + Фу, соз а соз р — Ф, ч зіп а соз [3 + Ф г , зіп 3, 

а = - ---- (§ у 4- Фу, 5І п а + Ф Уі соз а), 

1>со$р 


(1.7.5) 


{3 = — (^ г — Фу,созазіп (3 4- Фу, ■ппазіпр 4- Ф г , соз [5). 
ѵ 

Для самонаводящейся космической ракеты с управлением в 
полярной системе координат, стабилизированной продольной 
осью в направлении на цель, <о Ѵі , <оу, можно считать практически 
равными нулю по сравнению с й ѵ , 9. г . Тогда, полагая в урав¬ 
нениях (1.7.4) Ф г , = 0, получим 

V = § х 4- ( і»у, соз а соз ,3 — Ф Уі зіп а соз }, ) 


шу,созаі§!3 


ѵ соз 3 


‘ ( 8у + ф .г, 5І п а 4 Фу, 


соз а), 


(1.7.6) 


3 = и)у,зіп а 4- — {& г — Ф.,, соз а зіп ,3 4- Фу, зіп а зіп р). 
ѵ 

Таким образом, вектор скорости центра массы космической 
ракеты с полярным управлением, стабилизированной продольной 
осью в направлении на цель, определяется уравнениями (1.7.6) 
и первым уравнением (1.7.2). Остальные два уравнения (1.7.2) 
описывают процесс стабилизации продольной оси ракеты. 
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Глава 2 

ОБЩИЕ ПРИНЦИПЫ УПРАВЛЕНИЯ РАКЕТАМИ 

§ 2 . 1 . ОСНОВНЫЕ ПРИНЦИПЫ НАВЕДЕНИЯ РАКЕТЫ НА ЦЕЛЬ 

В соответствии с общими положениями теории автоматиче¬ 
ского управления [1] процесс управления полетом ракеты вклю¬ 
чает получение информации о цели управления и о поведении 
ракеты (т. е. о результатах управления), обработку этой инфор¬ 
мации и формирование управляющих сигналов для рулей раке¬ 
ты (аэродинамических или газовых) и приведение рулей в дей¬ 
ствие в соответствии с управляющими сигналами. Так, напри¬ 
мер, летчик, управляющий полетом самолета, получает 
информацию о цели управления в виде заданного маршрута и 
профиля полета по высоте. Информацию о фактическом полете 
самолета и его состоянии в каждый данный момент времени он 
получает, ориентируясь по земным предметам или по приборам. 
На основе анализа этой информации он принимает решение об 
управляющих действиях, его мозг вырабатывает управляющие 
сигналы и в соответствии с этим он приводит в действие рули 
самолета. 

Для обеспечения автоматического управления полетом раке¬ 
ты информацию о цели управления можно вводить либо заранее, 
перед пуском ракеты, в виде заданной траектории полета отно¬ 
сительно Земли, либо при помощи локатора, установленного на 
ракете, либо путем передачи на ракету информации о цели от 
внешнего локатора (командного пункта), который может нахо¬ 
диться на наземной установке (неподвижной или движущейся), 
на корабле, на самолете или на космическом летательном аппа¬ 
рате. 

Системы управления полетом ракет, которые получают ин¬ 
формацию о цели управления только заранее перед пуском и не 
получают дополнительной информации о цели управления во 
время полета ракеты, называются автономными. 

Системы управления полетом ракет, получающие информа¬ 
цию о цели управления от локатора, установленного на самой 
Ракете, называются системами самонаведения *. Локатор, вводя- 

объек ^ елью Управления в данном случае является наведение на некоторый 
ления Т П Р отивника (цель), информация о котором вводится в систему упраз- 
Управл Л 0 КаТ 0 Р° М ' ® Т У ин Ф 0 Р ма Цчю мы и называем здесь информацией о цели 
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щий в систему самонаведения информацию о цели, называется 
координатором цели. 

Системы управления полетом ракет, получающие информа¬ 
цию о цели управления от внешнего локатора, установленного 
на командном пункте, называются системами телеуправления. 

Координатор цели в системе самонаведения измеряет ко¬ 
ординаты цели относительно ракеты, т. е, дает одновременно ин¬ 
формацию о цели управления и часть информации о состоянии 
и движении ракеты (а именно, информацию о движении ракеты 
относительно цели). Другая часть информации о состоянии и 
движении ракеты вводится в систему самонаведения при помо¬ 
щи специальных датчиков, измеряющих некоторые элементы 
движения ракеты. Чаще всего применяются измерители состав¬ 
ляющих угловой скорости ракеты ощ, ш Л , а> гі , составляющих 
ускорения ее центра массы, углов ф, ц, определяющих ориен¬ 
тацию осей ракеты, и углов отклонения рулей ракеты 8 В , 8 Н , 8 Э . 

Измерение составляющих угловой скорости вводится глав¬ 
ным образом для обеспечения демпфирования колебаний ракеты 
относительно центра массы. Измерение поперечных составляю¬ 
щих ускорения ракеты вводится для стабилизации динамиче¬ 
ских характеристик ракеты с помощью соответствующих обрат¬ 
ных связей в широком диапазоне условий полета (см. [1], § 12.2). 
С этой же целью можно применить обратные связи по шарнир¬ 
ным моментам рулей. 

Для ввода в систему телеуправления информации о состоя¬ 
нии и движении ракеты необходимо измерять координаты раке¬ 
ты- В зависимости от типа системы управления координаты ра¬ 
кеты можно измерять или с помощью специального локатора, 
установленного на командном пункте, или с помощью того же 
локатора, который измеряет координаты цели, или с помощью 
установленных на ракете измерителей, определяющих координа¬ 
ты ракеты относительно луча локатора, дающего информацию 
о цели. Дополнительная информация о состоянии и движении 
ракеты вводится в систему телеуправления так же, как в систему 
самонаведения, специальными датчиками. 

Для ввода информации о состоянии и движении ракеты в 
автономную систему управления используются различные изме¬ 
рители, определяющие положение и элементы движения ракеты. 

В соответствии с общими положениями теории автоматиче¬ 
ского управления в систему управления полетом ракеты необ¬ 
ходимо ввести устройства, осуществляющие обработку информа¬ 
ции о цели и о результатах управления и определяющие пара¬ 
метры управления, т. е. величины, характеризующие отклонение 
полета ракеты от заданного режима, и устройства, преобразую¬ 
щие параметры управления и формирующие управляющие сигна¬ 
лы в зависимости от параметров управления и выходных сигна¬ 
лов других измерителей, входящих в систему управления. Эти 
устройства представляют собой совокупность усилителей сигня- 
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лов датчиков и различных функциональных преобразователей, 
в число которых могут входить и вычислительные устройства, в 
частности, цифровые. 

Наконец, система управления полетом ракеты должна содер¬ 
жать исполнительные устройства — рулевые машины, приводя¬ 
щие в действие рули ракеты в соответствии с управляющими 
сигналами. 

Конечной целью управления полетом ракеты в большинстве 
случаев является поражение какого-либо объекта противника 
(цели) или доставка ракеты к какому-либо объекту (который 
также всегда можно назвать целью). Для поражения цели 
лучше всего попасть в нее ракетой, т. е. добиться столкновения 
ракеты с целью (прямого попадания). Поэтому управлять раке¬ 
той нужно стремиться так, чтобы обеспечить ее попадание в 
цель *. 

С точки зрения механики, для обеспечения попадания ракеты 
в цель необходимо наложить на ее движение некоторую связь. 
Так, например, можно потребовать, чтобы ракета сближалась 
с целью по некоторой кривой (постоянной или изменяющейся), 
проходящей в каждый момент времени через цель (т. е. связан¬ 
ной с целью). В этом случае связь, накладываемая на движение 
ракеты для обеспечения ее попадания в цель, описывается дву¬ 
мя скалярными уравнениями, связывающими координаты раке¬ 
ты и цели. Очевидно, что так как направление движения раке¬ 
ты, т. е- направление вектора скорости ее центра массы в про¬ 
странстве, определяется двумя величинами, например, углами '-р 
и Ѳ, то и в общем случае для обеспечения попадания ракеты в 
цель следует подчинить ее движение связи, которая выражается 
двумя скалярными уравнениями. Чтобы обеспечить простран¬ 
ственную управляемость ракеты и возможность подчинить ее 
движение связи, которая выражается двумя скалярными уравне¬ 
ниями, достаточно снабдить ракету двумя рулями, например, 
рулем высоты и рулем направления или рулем высоты и элеро¬ 
нами (рулем крена). Однако в некоторых случаях требование 
конструктивной целесообразности системы управления вынуж¬ 
дает конструкторов наложить дополнительные связи на движе¬ 
ние ракеты относительно ее центра массы. Для обеспечения пол¬ 
ной управляемости движением летательного аппарата относи¬ 
тельно центра массы необходимы три руля, создающие моменты 
относительно трех связанных осей. В соответствии с этим управ¬ 
ляемые ракеты часто (а самолеты всегда) снабжаются тремя 
РУлями (высоты, направления и крена). Связи, определяющие 
направление вектора скорости ракеты, мы будем называть ос¬ 
новными, а все остальные — дополнительными. 


* Здесь и в дальнейшем, говоря о попадании ракеты в цель, мы всегда 
подразумеваем попадание центра массы ракеты в некоторую фиксированную 
точку цели. Иными словами, считаем ракету и цель точками. 
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Для решения некоторых задач управления необходимо еще 
управлять скоростью полета. Такими задачами являются, на¬ 
пример, управление самолетом или ракетой во время взлета и 
посадки, а также задача вывода ракеты в заданную точку про¬ 
странства с заданным вектором скорости. Последняя задача ха¬ 
рактерна для ракет, совершающих в течение значительного вре¬ 
мени баллистический полет (т. е. неуправляемый полет с нера¬ 
ботающими двигателями), например,’ для баллистических ракет 
и для космических кораблей. В соответствии с этим на баллисти¬ 
ческих ракетах и космических летательных аппаратах, а также 
на самолетах устанавливаются двигатели с регулируемой тягой. 

Для решения задач управления полетом ракеты, имеющей 
больше двух органов управления (например, три руля и регули¬ 
руемую тягу), необходимо подчинить движение ракеты соответ¬ 
ствующим дополнительным связям. 

Одной из форм дополнительной связи может быть, например, 
требование координации разворота, т. е. требование, чтобы си¬ 
стема управления стремилась удерживать равнодействующую 
действующих на снаряд сил инерции и силы веса в плоскости 
симметрии ракеты. Требование координации разворота обычно 
предъявляется к системам управления полетом самолета, для 
чего самолет и оборудуется тремя рулями вместо необходимых 
двух. Другими формами дополнительной связи, накладываемой 
на движение ракеты, управляемой при помощи рулей высоты, 
поворота и крена (элеронов), является требование плоского раз¬ 
ворота или требование равенства нулю угловой скорости снаря¬ 
да относительно его продольной оси. Требование плоского раз¬ 
ворота состоит в том, чтобы система управления стремилась 
обеспечить параллельность одной из поперечных осей ракеты 
заданной неподвижной плоскости (например, горизонтальной 
или вертикальной). Требование равенства нулю угловой скоро¬ 
сти ракеты относительно ее продольной оси состоит, очевидно, 
в том, что система управления должна стремиться все время под¬ 
держивать угловую скорость ракеты относительно ее продольной 
оси равной нулю- 

Задачей управления скоростью ракеты (или самолета) может 
быть обеспечение заданной скорости ее сближения с целью или 
обеспечение заданной зависимости скорости ракеты от времени, 
а может быть и от других элементов ее движения. Требование 
определенной зависимости скорости ракеты или ее скорости 
сближения с целью от времени и других величин является до¬ 
полнительной связью, обеспечивающей управление тягой двига¬ 
телей. 

Таким образом, основным принципом наведения управляе¬ 
мых ракет является стремление наложить на ее движение опре¬ 
деленные связи, точное выполнение которых обеспечивает реше¬ 
ние задач управления. 
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В действительности, вследствие инерционности ракеты и эле¬ 
ментов системы управления, а также вследствие действия раз¬ 
личных возмущений, движение ракеты никогда не будет точно 
подчинено заданным связям, а будет всегда отклоняться от них. 
Поэтому в дальнейшем, говоря о связях, накладываемых на 
движение ракеты, мы будем называть их идеальными связями. 

Любые величины, определяющие отклонение движения раке¬ 
ты от идеальных связей, могут быть приняты за параметры 
управления. Основной задачей любой системы управления поле¬ 
том ракеты является обеспечение минимальных достижимых от¬ 
клонений движения ракеты от идеальных связей вблизи цели. 

Задание идеальных связей и выбор величин, определяющих 
отклонение от них движения ракеты, — параметров управления— 
определяют алгоритм обработки информации о цели управления 
и о поведении ракеты в системе управления. 

§ 2.2. МЕТОДЫ НАВЕДЕНИЯ И ПАРАМЕТРЫ УПРАВЛЕНИЯ 

Для систем управления, обеспечивающих наведение управ¬ 
ляемых ракет в течение всего времени их полета (кроме, может 
быть, небольшого интервала времени непосредственно после 
старта), имеет значение понятие метода наведения. Методом 
наведения называется такая организация управления полетом 
ракеты, которая принципиально обеспечивает попадание ракеты 
в цель. 

Каждая пара скалярных уравнений, выражающих идеальную 
связь, накладываемую на движение ракеты лля обеспечения ее 
попадания в цель, определяет метод наведения. Наоборот, зада¬ 
ние метода наведения означает задание двух скалярных урав¬ 
нений идеальной связи, накладываемой на движение ракеты. 

Согласно данному определению, метод наведения обеспечи- 
вает управлений направлением вектора скорости ракеты. Для 
большей части управляемых летательных аппаратов каналы 
управления направлением вектора скорости являются основ¬ 
ными. 

Рассмотрим общую форму уравнений метода наведения 
(идеальной связгг) для самонаводящейся ракеты. 

Так как координатор цели в системе самонаведения опреде¬ 
ляет положение цели относительно ракеты, то взаимное положе- 
ние ракеты и цели целесообразно характеризовать радиусом- 
вектором О цели относительно центра массы ракеты Р 
(Рис. 2.2.1), который мы бущем называть вектором дальности. 

Связь, обеспечивающая попадание ракеты в цель, может 
ьіть наложена на направление ее вектора скорости или непо- 
сКо ДСТВеНН0 ИЛИ косвенно - Д ля подчинения направления вектора 
неоП° СТИ Р акеты связи . накладываемой на него непосредственно, 
тоо° ХОДИМО оп Р е Д елять в системе управления направление век- 
Р а скорости ракеты, что представляет большие технические 
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трудности. Поэтому приходится прибегать к управлению направ¬ 
лением вектора скорости с помощью косвенных связей, которые 
проще реализуются технически. Такими косвенными связями 
(Могут служить связи, накладываемые на ось ракеты, и связи, 
накладываемые на вектор дальности. 

, Легко сообразить, что при аэродинамическом управлении ось 
ракеты не может значительно отклоняться от направления ее 
вектора скорости. Особенно это относится к ракетам с поворот¬ 
ными крыльями и с высокой статической устойчивостью, у 

которых, как мы видели в § 1.5, 
ц ось ракеты можно считать прак- 

тически совпадающей с направле¬ 
нием ее вектора скорости. Поэто¬ 
му, накладывая связь на ось ра¬ 
кеты с аэродинамическим управ¬ 
лением, можно управлять направ¬ 
лением ее вектора скорости, хотя 
и косвенно, но весьма эффек¬ 
тивно. 

Для подчинения вектора даль¬ 
ности определенной связи необ¬ 
ходимо,, чтобы вектор скорости 
ракеты имел в каждый данный момент вполне определенное 
направление. Поэтому наложение связи на вектор дальности 
также позволяет косвенно управлять направлением вектора ско¬ 
рости ракеты. 

Связь, накладываемая непосредственно на направление век¬ 
тора скорости ракеты, в общем случае выражается двумя ска¬ 
лярными уравнениями вида 

Р х (/>, г», і) — О, Р 2 ( й, г», і) — 0. (2.2.1) 

В эти уравнения, кроме вектора скорости ѵ, входит также век¬ 
тор дальности />, так как для обеспечения попадания ракеты в 
цель необходимо задать направление ее вектора скорости отно¬ 
сительно направления на цель, т. е. относительно направления 
вектора дальности О. При этом, как правило, в уравнения 
(2.2.1) входят только углы, определяющие направление вектора 
ѵ относительно вектора О. 

Связь, накладываемая на ось ракеты (точнее — на направ¬ 
ление оси ракеты относительно направления на цель), в общем 
случае выражается двумя скалярными уравнениями вида 

Р х {О, х х \ I) = 0, Р 2 (О, х°, і) = 0. (2.2.2) 

Наконец, связь, накладываемая на вектор дальности, в общем 
случае выражается двумя скалярными уравнениями 

Р\Ф Х і) = 0 , Р 2 (й,П- 0 



Рис. 2.2.1 
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(2.2.3) 



В уравнения (2.2.2) и (2.2.3) обычно входят только углы, 
определяющие направление вектора А 

Легко понять, что, продифференцировав уравнения (2.2.3) 
сполна по времени (, можно привести их к виду (2.2.1). Это до¬ 
казывает, что наложение связи на вектор дальности обеспечивает 
в то же время и косвенное наложение связи на направление век¬ 
тора скорости ракеты. 

Таким образом, уравнения идеальной связи или, что одно и 
то же, уравнения метода наведения для самонаводящихся ракет 
могут иметь вид (2.2.1), или (2.2.2), или (2.2.3). 

В наиболее общем случае уравнения метода наведения для 
самонаводящейся ракеты могут быть записаны в форме 

Р\ (А лтД ѵ, і) = О, /%,(А л:, 0 , ѵ, і) = 0. (2.2.4) 

Уравнения (2.2.1), (2.2.2) и (2.2.3) являются частными слу¬ 
чаями уравнений (2.2-4), когда функции Уд и Р 2 не зависят от 
некоторых из аргументов. 

Функции /д и /д в уравнениях (2.2.1) — (2.2.4) теоретически 
должны удовлетворять лишь одному условию: при точном вы¬ 
полнении равенств (2.2.4) ракета должна попасть в цель, незави¬ 
симо от того, в какой момент времени она подойдет к цели. Ана¬ 
литически это условие можно выразить тождествами 

Р\ (0, лгД ѵ, () = О, Р 2 (0, дг, 0 , ѵ, і) = 0, (2.2.5) 

где значок і над знаком тождества выражает, что равенства 
должны быть тождествами относительно і, но отнюдь не относи¬ 
тельно векторов и V. Тождества (2.2.5) выражают, что нуле¬ 
вое значение вектора дальности должно удовлетворять уравне¬ 
ниям идеальной связи в любой момент времени ( в некотором 
интервале значений і, в течение которого ракета находится вбли¬ 
зи цели (подходит к цели) при соответственно выбранных на¬ 
правлениях векторов л:, 0 и ѵ. 

В системе телеуправления положение цели и ракеты опреде¬ 
ляется в системе координат, связанной с командным пунктом. 

'Поэтому уравнения метода наведения при телеуправлении долж¬ 
ны связывать координаты цели и ракеты относительно команд¬ 
ного пункта. Положение цели Ц и ракеты Р относительно коман д¬ 
ного пункта определяется радиусами-векторами О п и О р , 
которые будем называть соответственно вектором дальности 
Цели и вектором дальности ракеты (рис. 2.2.2). 

Метод наведения при телеуправлении можно выразить двумя 
скалярными уравнениями вида 


Р, (А, 


А г Л = 0, А{Д р , 


А,, /} =о, 


( 2 . 2 . 6 ) 


где функции Р і и Р 2 могут также зависеть и ог производных и 
интегралов векторов О ѵ и О и или могут быть заданы какими- 

т. е- могут быть операто- 


либо функциональными уравнениями. 


рами от /) р , А,. Чтобы отразить 


это оостоятельство, мы заклю- 
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чили аргументы функций /л и Р 2 в фигурные скобки. В тех слу¬ 
чаях, когда функции Р\ и Р 2 зависят только от текущих значе¬ 
ний векторов /) р , /) ц , мы будем пользоваться общепринятыми 

круглыми скобками. 

Заметим, что и в случае самонаведения функции Р\ и Р 2 в 
уравнениях (2.2.4) теоретически могут быть любыми оператора¬ 
ми от векторов/), х,°, ѵ, т. е. могут зависеть не только от их те¬ 
кущих значений, но и от всего закона их изменения до данного 
момента і. Однако практическое осуществление методов наве¬ 
дения, соответствующих таким иде¬ 
альным связям, требует применения 
сложных вычислительных устройств. 
В системах самонаведения это со¬ 
пряжено с большими трудностями, 
так как установка на борт ракеты 
вычислительной машины увеличи¬ 
вает вес и габариты системы уп¬ 
равления, усложняет ее и повышает 
ее стоимость, что в большинстве 
случаев нецелесообразно. Возмож¬ 
ности применения вычислительных 
машин в системах телеуправления 
значительно шире, так как установка вычислительной машины 
на командном пункте не связана с усложнением и увеличением 
веса и габаритов бортовой системы управления ракеты. 

Обычно при телеуправлении идеальные связи накладываются 
только на координаты ракеты. Поэтому мы не включили в число 
аргументов функций Р і и Р 2 векторы л:, 0 и ѵ. В случае, когда в 
систему телеуправления включена телеметрическая аппаратура, 
дающая на командный пункт информацию о положении осей 
ракеты и ее ускорении, или аппаратура для вычисления состав¬ 
ляющих вектора®, в уравнения метода наведения могут входить 
и векторы д:, 0 и ѵ. В этом случае в число аргументов функций Р\ 
и Р -2 следует дополнительно ввести х, 0 и ѵ. 

Функции Р\ и Р 2 в уравнениях (2.2.6) теоретически должны 
удовлетворять лишь одному условию: при точном выполнении 
равенств (2.2.6) должно быть обеспечено попадание ракеты в 
цель, независимо от того, в какой момент времени і она подой¬ 
дет к цели- В частном случае, когда функции Р { и Р 2 зависят 
только от текущих значений векторов О р и /> ц в момент і, это 
условие аналитически выражается тождествами 

/=•, (/> ц , Х> ц , /) = 0, Р 2 (й а , /) ц , /)4о. (2.2.7) 

\В этом случае уравнения (2.2.6) и условия (2.2.7) определяют в 
пространстве некоторую кривую, проходящую через цель и из¬ 
меняющуюся с течением времени. Условие обеспечения попада¬ 
ния ракеты в цель в этом случае сводится к требованию, чтобы 
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ракета в любой момент времени находилась на определяемой 
уравнениями (2.2.6) кривой. 

При автономном управлении полетом ракеты метод наведе¬ 
ния может быть задан различными способами. Метод наведения 
автономно управляемой крылатой ракеты может быть задан з 
виде определенной траектории относительно земной поверхности 
(ортодромии, локсодромии и т. д.). Метод наведения космиче¬ 
ской ракеты может быть задан в виде траектории в космическом 
пространстве. Метод наведения баллистической ракеты с авто¬ 
номным управлением в вертикальной плоскости может быть 
задан в виде определенного закона изменения угла тангажа или 
в виде определенной траектории относительно земной поверх¬ 
ности. 

Во всех случаях метод наведения аналитически можно выра- 
зить двумя скалярными уравнениями идеальной связи в виде 
равенства нулю двух функций Р и р 2 , аргументами которых яв¬ 
ляются величины, определяющие положение ракеты (и, может 
быть, также их производные, интегралы или результаты других 
операций анализа) в соответствующей системе координат. 

В качестве параметров управления в каналах управления на¬ 
правлением вектора скорости ракеты можно выбрать любые 
величины, определяющие отклонение от нуля функций Р\ и Р », 
соответствующих принятому методу наведения. В частности, за 
параметры управления можно принять сами функции Р\ и Р>: 

д і —Рѵ Д 2=Д. (2.2.8) 

В общем случае параметры управления будѵт некоторыми функ¬ 
циями значений функций Р\ и Р 2 : 

Д і = Фі^і. Г 2 ), д 2 = ф 2 (Л>Дг)- (2.2.9) 

Эги функции должны удовлетворять двум условиям. 

Во-первых, они должны быть равны нулю при точном выпол¬ 
нении идеальных связей: 

Ф, (0, 0) = Ф 2 (0, 0) = 0. (2.2.10) 

Во-вторых, они должны изменять знак при изменении направ¬ 
ления отклонения движения ракеты от идеальной связи на про¬ 
тивоположное. Любые функции Ф 2 , Ф 2 , удовлетворяющие этим 
двум условиям, могут быть приняты за параметры управления. 

Выбор метода наведения, т. е. функций Рі и Р 2 и функций Ф х 
ф 2 . определяет состав измерительных, вычислительных и функ¬ 
циональных устройств системы управления, формирующих па¬ 
раметры управления. 

Мы видели, что для достижения основной цели управления — 
аведения ракеты на цель — на функции Рі и Р 2 , определяющие 
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метод наведения, необходимо наложить только одно ограничение 
— потребовать, чтобы точное выполнение тождественного 
Равенства их нулю обеспечивало попадание ракеты в цель. Одна¬ 
ко практически на функции /д и /д, а также на функции Фі и Ф 2 
необходимо наложить еще одно ограничение, связанное с воз¬ 
можностью и целесообразностью конструктивного осуществления 
системы управления. А именно, необходимо, чтобы функции Л 
и Р 2 , Ф, и Ф 2 могли быть достаточно просто и достаточно точно 
определены измерителями и счетно-решающей аппаратурой, ко¬ 
торую можно применить в системе управления при условии до¬ 
статочной простоты и эксплуатационной надежности всей систе¬ 
мы управления. В остальном функции /д и Р 2 . Ф, и Ф 2 , могут 
быть совершенно произвольными. Отсюда следует, что можно 
предположить бесчисленное множество различных методов наве¬ 
дения и что всегда существует неограниченная возможность изо¬ 
бретать все новые и новые методы наведения, отличающиеся ог 
известных ранее. Правда,условие возможности создания доста¬ 
точно простой, точной и надежной аппаратуры, обеспечивающей 
автоматическое определение соответствующих функций Р\ и Р->, 
Ф 1 и Ф 2 , весьма сильно ограничивает практические возможности 
Разработки новых методов наведения. Еще труднее разработать 
метод наведения, который был бы в известном отношении луч¬ 
ше уже известных. Тем не менее возможности разработки новых 
Методов наведения остаются неограниченными. Особенно широ¬ 
кие возможности разработки новых методов наведения появ¬ 
ляются с применением в системах управления электронной вычи¬ 
слительной техники, которая открывает перспективу значитель¬ 
ного расширения и усложнения функций счетно-решающей 
аппаратуры, используемой в системе управления. 

Если, кроме двух каналов управления направлением полета, 
система управления имеет дополнительные каналы управления, 
то необходимо ввести и соответствующие дополнительные пара¬ 
метры управления. В качестве таких дополнительных парамет¬ 
ров управления обычно принимают отклонения соответствующих 
элементов движения от заданных значений. Так, например, для 
канала управления по крену при стабилизации одной из попе¬ 
речных осей ракеты параллельно заданной плоскости за пара¬ 
метр управления принимают угол крена ракеты относительно 
заданной плоскости у. При стабилизации ракеты относительно 
Продольной оси по угловой скорости за параметр управления в 
Канале управления по крену принимают угловую скорость раке¬ 
ты относительно продольной оси «щ. За параметр управления в 
Канале управления тягой двигателей обычно принимают откло¬ 
нение скорости ракеты или скорости ее сближения с целью от 
Заданного (программного) значения. 

На основании изложенного, мы не будем в дальнейшем вво¬ 
дить специальных обозначений для параметров управления, со- 
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Глава 3 

МЕТОДЫ НАВЕДЕНИЯ САМОНАВОДЯЩИХСЯ РАКЕТ 


§ з.і. КИНЕМАТИЧЕСКИЕ УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ ЦЕНТРА МАССЫ 
САМОНАВОДЯЩЕИСЯ РАКЕТЫ 

Вектор дальности О (цели относительно ракеты) определяет¬ 
ся кинематическим уравнением 

І)^ѵ п — ѵ, (3.1.1) 

где в дополнение к обозначениям предыдущих глав г» ц — вектор 
скорости цели. Уравнение (3.1.1) выражает, что скорость изме¬ 
нения вектора дальности равна скорости цели относительно ра¬ 
кеты. 

Движение самонаводящейся ракеты целесообразно изучать 
во вращающейся системе координат, чаще всего в системе, свя¬ 
занной с вектором дальности. Чтобы получить векторное ки¬ 
нематическое уравнение во вращающейся системе координат, 
достаточно выразить абсолютную производную вектора й через 
его относительную (локальную) производную и угловую скорость 
вращения системы координат <о к известной формулой теоретиче¬ 
ской механики 


СІР 

йі 


сШ 

аі 


+ о \ХО. 


(3.1,2) 


Подставляя это выражение в (3.1.1), получим 


сШ 

!й 


+ »кХЙ = — V. 


(3.1.3) 


Уравнения (3.1.1) и (3.1.3) представляют собой общие век¬ 
торные кинематические уравнения. Каждому из них соответст¬ 
вуют три скалярных уравнения, форма которых зависит от кон¬ 
кретной системы координат. 

Чаще всего скалярные кинематические уравнения удобно за¬ 
писывать относительно сферических координат векторов, т. е. 
каждый вектор характеризовать его модулем и двумя углами, 
определяющими его направление. В § 1.1 мы уже определили на¬ 
правление вектора скорости ракеты ѵ углами ср, Ѳ относительно 

4 * 
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земной системы координат. Точно так же определим направле¬ 
ние вектора скорости цели углами ір ц , Ѳ п (рис. 3.1.1) и на¬ 
правление вектора дальности /) углами ѵ, е (рис. 3.1.2). Для 
вывода скалярных кинематических уравнений выберем систему 
координат следующим образом: ось 2 направим по век¬ 

тору дальности О, ось т (1 возьмем в плоскости ~у к , как показа¬ 
но на рис. 3.1.2, а ось направим по перпендикуляру к осям $ 
и т)! (в плоскости х е г к ) так, чтобы система координат 



была правой. Тогда, обозначая через |°, т},°, %° единичные век¬ 
торы осей $, т],, т) 2 соответственно, получим табл. 3.1.1 проек¬ 
ций векторов, входящих в уравнение (З.ЬЗ) (рис. 3.1.2). 


Таблица 3.1.1 


~"~^ІЗектор 






Ось 1 

О 

«к 

і 1 

<о к хБ 

V : 

Ѵп 

е 

О 

ѵ 8ІП е 

0 

Ѵі<> 

ѴцІ 0 

Т|1 

0 

ѵ С08 е 

О в 

Щі° 

Ѵц-Ъ 0 

Дг 

0 і 

6 

— Оѵсоз е 

ѵг & о 

Ѵ а т |2 0 


С помощью этой таблицы, проектируя уравнение (3.1.3) на 
оси системы координат получим скалярные кинемати¬ 

ческие уравнения движения центра массы ракеты 
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тц°— ® Ѵ* 

О V соз е = — ѵ ц + о Г\ г °. 


( 3 . 1 . 4 ) 



Для вычисления скалярных произведений, входящих в урав¬ 
нения (3.1.4), составим с помощью рис. 3.1.2 табл. 3.1.2 проекций 
векторов на оси земной системы х к , у е , г е : 


Таблица 3.1.2 


ч Вектор 

|0 

V 

Пг° 

V 


Ось >. 






х е 

СОЗ г СОЗ ѵ 

I— ЗІП 6 соз V 

ЗІП V 

V соз Ѳ соз у 

ОцСОЗ ѲцС 05 <р ц 

Уе 

ЗІП е 

соз в 

0 

ѵ зіп Ѳ 

ц ц зіп Ѳ ц 


—СОЗ е Зіп ѵ 

ЗІП е ЗІП V 

СОЗ *ѵ 

— ѵ соз 0 зіп ср 

і — ѵ а соз Оц зіп 9ц 


Пользуясь этой таблицей, легко находим скалярные произве¬ 
дения, входящие в уравнения (3.1.4),как суммы произведений 
одноименных проекций соответствующих векторов: 

ѵ |° — ѵ [соз Ь соз $ соз (® — ѵ) ф- зіп Ѳ зіп е |, ] 

гпі, 0 —гі [зіп Ѳсозе - созѲ зіпесоз(ер—ѵ)(, / (3.1.5) 

ѵ ц 2 ° = — ѵ соз Ѳ зіп (®/~ ѵ). ; 

®цІ°= Ѵ п [соз Ѳдсозе еоз(ф ц — ѵ) + зіп ѲцЗіп е], 1 

г, ц т 1 і°=' 1 'ц[ 5 іп\с 03 е — СОзѲцЗІПе СОЗІсрц — ѵ)|, і (3.1.6) 
■Рц Лз 0 = - СОЗ Ѳд ЗІП (фц — ѵ). .1 

В частном случае, когда цепь движется в одной плоскости, 
‘вектор скорость» ракеты также целесообразно удерживать в этой 
плоскости. В этом случае, принимая плоскость, в которой дви¬ 
жется цель, за плоскость х е г е , получим Ѳ ц = Ѳ — е = 0. Тогда 
первое и третье уравнения (3.1.4) примут вид 

О = г> ц соз (ф ц — ѵ) — ѵ соз (<р — ѵ) , 

О ѵ — ѵ ц зіп (®д — ѵ) — ѵ зіп (®— ѵ). 

Если цель движется не в плоскости х е г е , но мало отклоняет¬ 
ся от нее, то углы 0„, & и е будут малыми, вследствие чего мож¬ 
но считать соз (іц ~ соз Ѳ = соз г а произведениями малых ве¬ 
личин зіп 0 зіп « и зіп ѲцЗіп з в первой формуле (3.1.5) и а 
первой формуле (3.1.6) можно пренебречь- В этом случае первое 
и третье уравнения (3.1.4) также можно приближенно записать 
в виде (3.1.7). Таким образом, уравнения (3.1.7) являются точ¬ 
ными кинематическими уравнениями в случае движения цели и 
ракеты в одной плоскости и могут служить в качестве прибли¬ 
женных кинематических уравнений в случае движения цели и 
ракеты, близкого к плоскому. 


(3.1-7) 


53 



В случае плоского движения цели можно также плоскость 
движения цели и ракеты принять за плоскость Ьу . Тогда угол ѵ 
будет постоянным, а углы ® ц и <р будут совпадать с ѵ: <р ц =ір=ѵ. 
В результате первое и второе уравнения (3.1.4) примут вид 


Л = ц ц соз(Ѳ ц - в) — г>соз(Ѳ-е), і ^ 

/? е — ■ПцЗІп (Ѳ ц — е )— ѵ зіп (Ѳ — е). / 

Эти уравнения справедливы также в качестве приближенных ки¬ 
нематических уравнений движения центра массы ракеты в слу¬ 
чае, когда векторы скорости цели и ракеты мало отклоняются от 
плоскости ѣу е , так что можно принять соз (<Рц— ѵ) соз (<р — ѵ)«1 . 
Очевидно, что уравнения (3.1.8) отличаются от (3.1.7) только 
обозначениями углов. 

§ 3.2. МЕТОДЫ НАВЕДЕНИЯ И ПАРАМЕТРЫ УПРАВЛЕНИЯ 

Как было сказано в § 2.2, количество возможных методов на¬ 
ведения управляемых и, в частности, самонаводящихся ракет 
теоретически ничем не ограничено. В зависимости от типа иде¬ 
альной связи все методы наведения самонаводящихся ракет 
можно разделить на три группы- 

К первой группе мы отнесем все методы наведения, накла¬ 
дывающие связь на ось ракеты. 

Известны следующие методы наведения, которые можно от¬ 
нести к первой группе: 

1. Метод прямого наведения, характеризуемый требованием, 
чтобы ось ракеты была все время направлена на цель; уравне¬ 
ния идеальной связи в этом случае выражают коллинеарность 
единичного вектора оси ракеты х^ и вектора дальности />. 

2. Метод наведения с постоянным углом упреждения, харак¬ 
теризуемый требованием, чтобы ось ракеты все время составля¬ 
ла данный постоянный угол с направлением от ракеты на цель, 
лежащий в плоскости, образуемой вектором скорости цели и век¬ 
тором дальности; уравнения идеальной связи в этом случае вы¬ 
ражают, что угол между векторами^ 0 и /? равен заданной по¬ 
стоянной и лежит в плоскости векторов ѵ ц и /?. 

3. Метод наведения с углом упреждения, линейно зависящим 
от угловой скорости вектора дальности /?; уравнения идеальной 
связи в этом случае выражают, что ось ракеты (вектор со¬ 
ставляет с вектором дальности /? угол, являющийся линейной 
функцией угловой скорости вектора дальности/? и лежащий в 
мгновенной плоскости вращения вектора />; коэффициенты линей¬ 
ной зависимости могут быть в общем случае функциями векто¬ 
ра /?, как, например, в случае наведения истребителя, атакую¬ 
щего цель и ведущего стрельбу по цели из пушек или ракетами 
(неуправляемыми или управляемыми). 
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4. Метод наведения с углом упреждения, пропорциональным 
углу отклонения оси ракеты от некоторого фиксированного на¬ 
правления в пространстве; уравнения идеальной связи в этом 
случае выражают, что составляющие угла между осью ракеты 
и вектором дальности в некоторой связанной с ракетой системе 
координат пропорциональны соответствующим составляющим 
угла между осью ракеты и фиксированным направлением в про¬ 
странстве. 

Ко второй группе мы отнесем все методы наведения, накла¬ 
дывающие связь на вектор скорости ракеты. 

Из числа существующих методов наведения к этой группе 
можно отнести практически лишь один метод — метод погони, 
характеризуемый требованием, чтобы вектор скорости ракеты 
все время был направлен на цель. 

К третьей группе мы отнесем все методы наведения, накла¬ 
дывающие связь на вектор дальности. Из числа известных мето¬ 
дов наведения к этой группе относится так- называемый метод 
параллельного сближения, характеризуемый требованием ра¬ 
венства нулю угловой скорости вектора дальности. Название 
метода объясняется тем обстоятельством, что при этом методе 
наведения вектор дальности О перемещается в пространстве по¬ 
ступательно, оставаясь все время параллельным своему перво¬ 
начальному направлению (конечно, при идеальном выполнении 
связи). 

Из всех перечисленных методов наведения самонаводящихся 
ракет в настоящее время применяются лишь метод прямого на¬ 
ведения и метод параллельного сближения и его разновидности. 

Метод прямого наведения является самым простым с точки 
зрения практической реализации. Для его реализации достаточно 
установить координатор цели на ракете так, чтобы его ось была 
параллельна продольной оси ракеты, и потребовать, чтобы систе¬ 
ма управления направляла ось координатора на цель. Поэтому 
он часто применяется, несмотря на многие его существенные не¬ 
достатки, для наведения ракет «воздух—земля» и «воздух—ко¬ 
рабль». Для наведения на скоростные цели этот метод практиче¬ 
ски совершенно непригоден. 

Метод параллельного сближения также достаточно просто 
реализуется, например, путем установки координатора цели на 
стабилизированную при помощи гироскопов платформу. В то 
же время метод параллельного сближения, как мы увидим в сле¬ 
дующих параграфах, обладает рядом достоинств, которые позво¬ 
ляют считать его одним из лучших методов наведения самонаво¬ 
дящихся ракет. 

Для метода прямого наведения идеальная связь представ¬ 
ляет собой условие совпадения направлений продольной оси 
ракеты и вектора дальности й или, иначе, условие равенства еди¬ 
ничного вектора продольной оси ракеты л:, 0 и единичного векто- 
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ра дальности/? 0 . Таким образом, уравнение идеальной связи для 
метода прямого наведения может быть записано в виде 

л-, 0 — І)о = о. (3.2.1) 

Соответствующие скалярные уравнения идеальной связи можно 
получить, заменив в уравнении (3.2.1) векторы соответствующими 
координатами. В частности, если воспользоваться сферической 
системой координат, то единичные векторы в уравнении (3.2.1) 

заменятся соответствующими 
углами, определяющими на¬ 
правления этих векторов. Так, 
например, определив направ¬ 
ление вектора дг 1 (1 углом рыс¬ 
канья ракеты ф и углом танга¬ 
жа У (см. § 1 . 1 ) и соответст¬ 
венно направление вектора 
дальности О углами ѵ и е 
(рис. 3.2.1), получим скаляр¬ 
ные уравнения идеальной свя¬ 
зи в виде 

— ѵ = О, I)—г =0. (3.2.2) 

За параметры управления 
в случае метода прямого наве¬ 
дения можно принять любые 
независимые между собой 
функции разности х г ° — /)°, 
удовлетворяющие перечисленным в § 2.2 условиям. Практи¬ 
чески целесообразно принять за параметры управления имен¬ 
но те функции разности -Г, 0 —/?°, которые измеряются ко¬ 
ординатором цели. Так, например, для координатора, из¬ 
меряющего углы между векторами дг,® и О 0 в двух взаимно 
перпендикулярных плоскостях (чаще всего это будут плоскости 
РхіУі и Рх і 2 і ракеты), за параметры управления к ,— Д 2 целесо¬ 
образно принять именно эти углы. Если эти углы малы, то их 
можно считать приближенно равными проекциям вектора Д = 
=х 1 °—/?° илн, что одно и то же, проекциям вектора —/?° на 
оси Ру, и Рг і ракеты. Тогда получим для параметров управле¬ 
ния следующие выражения: 

Лі = (д:, 0 - />°) у», 0 = - /?° у Д Д 2 - (д/)0)г,°= - />°гД 

(3.2.3) 

В частности, если ракета стабилизируется относительно про¬ 
дольной оси так, что угол крена у равен нулю, то формулы 
(32.3) дадут: 

Д,= $ — е, Д 2 =* — № — ѵ ) созе . (3.2.4) 
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Формулы (3.2.3) дают выражения параметров управления для 
метода прямого наведения как при любом способе стабилизации 
ракеты относительно продольной оси, так и при отсутствии ста¬ 
билизации. В частности, они справедливы и в случае крылатой 
ракеты самолетной формы с полярным управлением и в случае 
космической ракеты с полярным управлением, т. е. с управлени¬ 
ем при помощи рулей высоты и крена. В этом случае параметр 
управления 4,, представляющий собой угол между вектором 
дальности и продольной осью ракеты в плоскости симметрии 
ракеты, используется в канале руля высоты, а параметр управ¬ 
ления Д 2 , представляющий собой угол между вектором дальности 
и продольной осью ракеты в плоскости Рх\Х\, используется для 
управления креном ракеты. 

Формулы (3.2.4) дают выражения параметров управления 
только при точной стабилизации ракеты, обеспечивающей равен¬ 
ство угла крена у нулю. А так как практически точная стабили¬ 
зация ракеты невозможна и ракета всегда колеблется вокруг 
продольной оси, то выражения (3.2.4) параметров управления 
могут использоваться при исследовании процесса наведения ра¬ 
кеты лишь как приближенные, при условии достаточной малости 
амплитуды колебаний ракеты по крену. Практически можно счи¬ 
тать формулы (3.2.4) достаточно точными, если среднее квадра¬ 
тическое значение угла крена ракеты у не превосходит 15°. 

Для метода параллельного сближения идеальная связь пред¬ 
ставляет собой условие постоянства направления вектора даль¬ 
ности О. Это условие математически можно выразить в двух раз¬ 
личных формах. Во-первых, можно написать условие равенства 
единичного зектора дальности />° заданному постоянному еди¬ 
ничному вектору |°. Тогда получим уравнение идеальной связи 
в виде 

О о—|« = 0 . (3.2.5) 

Во-вторых, можно написать условие равенства нулю угловой 
скорости ( 0 о вектора дальности О. Тогда получим уравнение 
идеальной связи в виде 

(г> п = 0. (3.2,6) 

Но угловая скорость вектора дальности о) д численно равна ско¬ 
рости конца единичного вектора дальности О 0 , т- е. модулю про¬ 
изводной | І>° . Следовательно, уравнение идеальной связи (3.2.6) 
можно также записать в виде 

/?° = 0. (3.2.7) 

Уравнение (3.2.5) соответствует координатору цели с осью, 
стабилизированной в пространстве (по вектору §°). Уравнение 
(3.2.6) или (3.2.7) соответствует координатору, следящему за 
целью и измеряющему угловую скорость вектора дальности. 

В соответствии с уравнением (3.2.5) за параметры управле¬ 
ния в случае стабилизированного координатора целесообразно 
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принять измеряемые этим координатором функции разности 
І°— /)®. В частности, если стабилизированный координатор из¬ 
меряет углы между векторами/) 0 и |° в двух взаимно перпен¬ 
дикулярных плоскостях, то за параметры управления целесо¬ 
образно принять именно эти углы. Если эти углы малы, то их 
можно считать равными проекциям вектора А = — /)° или, 

что одно и то же, вектора — /)° на соответствующие оси коор¬ 
динатора цели: 

Д 1 =(1°-/) 0 )Ѵ=-/) ( Ч С) , Д 2 =(1°— />°) Ѵ = — />°іІ2 0 - (3.2.8) 

где 1Е 0 и г) 2 °— единичные векторы поперечных осей координато¬ 
ра, определяющие направления плоскостей, в которых измеря¬ 




ются углы между векторами дальности и продольной осью коор¬ 
динатора (рис. 3.2.2)- Если координатор цели стабилизирован 
таким образом, что его поперечная ось Рг І2 остается все время 
параллельной заданной плоскости, то, принимая эту плоскость 
за плоскость Рх е г^ невращающейся системы координат и опре¬ 
делив направление оси координатора |° относительно системы 
координат Р х е у е г е углами ѵ п , г п (рис. 3.2.2), получим для па¬ 
раметров управления формулы 

Д] = г п г > Д*= — ( ѵ п — ѵ ) С05 е п . (3.2.9) 

В случае следящего координатора цели за параметры управ¬ 
ления естественно принять измеряемые координатором угловые 
скорости вектора дальности. Если углы отклонения вектора даль¬ 
ности от оси координатора, служащие параметрами управления 
для следящей системы координатора, измеряются в плоскостях 
Р*°Г11° и Р 2° т) 2 °, то измеряемые координатором составляющие 
угловой скорости са 0 вектора дальности равны проекциям век¬ 
тора—/)° на оси Р -г)] 0 и Р 7},®. Таким образом, параметры уп- 
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равления для следящего координатора определяются форму¬ 
лами 

А,— -Д°Ѵ, Д 2 = - .О 0 !]/. (3.2.10) 

Определив направление вектора дальности О относительно 
системы координат Рх ш у в 2 Е углами ѵ, е (рис. 3.2.3), принимая 
во внимание, что в системе координат Р 1; у, ѵ). г , связанной с век¬ 
тором/? (см. § 3.1 ),/?»=(й к Х/? 0 ,и пользуясь таблицей проекций 
векторов, приведем выражения (3.2.10) параметров управления 
к скалярной форме 

Д 1 = — е, Д 2 =ѵсозе. (3.2.11) 

Рассмотренные варианты метода параллельного сближения 
существенно различаются с динамической точки зрения. В пер¬ 
вом варианте, когда параметры управления определяются фор¬ 
мулами (3.2.8) при фиксированном направлении оси координа¬ 
тора цели|°, система управления стремится удержать ракету на 
заданной прямой, связанной с целью и имеющей неизменное на¬ 
правление. При этом центр массы ракеты будет совершать коле¬ 
бательные движения около этой прямой. Во втором варианте, 
когда параметры управления представляют собой угловые ско¬ 
рости вектора дальности в проекции на две взаимно перпенди¬ 
кулярные плоскости и определяются формулами (3.210), систе¬ 
ма управления стремится уменьшить угловую скорость вектора 
дальности и свести ее к нулю. При этом угловая скорость векто¬ 
ра дальности монотонно стремится к нулю и движение центра 
массы ракеты не будет колебательным., Таким образом, при пер¬ 
вом варианте метода параллельного сближения направление 
сближения ракеты с целью задается заранее, и при отклонении 
ракеты от этого направления она возвращается на это направ¬ 
ление системой управления. При втором варианте метода парал¬ 
лельного сближения направление сближения ракеты заранее не 
определяется и подбирается системой управления в процессе 
наведения постепенно; при отклонении ракеты от первоначаль¬ 
ного направления сближения с целью система управления не 
возвращает ее на прежнее направление, а стремится лишь раз¬ 
вернуть ее таким образом, чтобы уменьшить ее отклонение от 
Идеальной связи на новом направлении сближения с целью, 
соответствующем данному текущему положению ракеты. 

Ясно, что второй вариант метода параллельного сближения, 
когда система управления стремится свести к нулю угловую 
скорость вектора дальности /?, более гибок в тактическом отно¬ 
шении и требует меньших управляющих сил, чем первый. Поэто¬ 
му второй вариант более целесообразен с практической точки 
зрения. . 

Угловая скорость вектора дальности при втором варианте 
метода параллельного сближения обычно медленно убывает и 
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никогда не достигает нулевого значения во время наведения. 
Поэтому второй вариант метода параллельного сближения по 
существу значительно отличается от метода параллельного сбли¬ 
жения и представляет собой метод постепенного вывода ракеты 
на параллельное сближение. Вследствие этого метод наведения 
с составляющими угловой скорости вектора дальности в качест¬ 
ве параметров управления обычно рассматривают как особый 
метод наведения, отличный от метода параллельного сближе¬ 
ния, и называют его методом пропорциональной навигации *. 

§ 3.3. СРАВНИТЕЛЬНЫЙ АНАЛИЗ МЕТОДОВ НАВЕДЕНИЯ 
САМОНАВОДЯЩИХСЯ РАКЕТ 

Каждый метод наведения требует от ракеты определенной 
маневренности, т. е. определенных нормальных ускорений. Чем 
меньше требуемая маневренность ракеты, гем меньшие требова¬ 
ния предъявляются к прочности ракеты и тем меньше будут ее 
вес и стоимость. Поэтому за основной критерий для оценки ме¬ 
тода наведения целесообразно принять требуемую маневрен¬ 
ность ракеты. 

Другим важным свойством метода наведения является сте¬ 
пень влияния маневрирования цели на требуемую маневренность 
ракеты. Чем меньшее влияние маневрирование цели оказывает, 
на требуемую маневренность ракеты, тем меньше возможностей 
у цели уклониться от ракеты и тем лучше метод наведения. 

Таким образом, методы наведения целесообразно сравнивать 
и оценивать по требуемой маневренности ракеты и влиянию на 
требуемую маневренность маневрирования цели. 

Для определения нормальных ускорений ракеты, требуемых 
методом наведения, следует предположить, что система управ¬ 
ления обеспечивает точное выполнение идеальной связи. Тогда 
будем иметь три скалярных кинематических уравнения и два 
уравнения идеальной связи, связывающие шесть составляющих 


* Метод пропорциональной навигации часто определяют как такой метод 
наведения, при котором угловая скорость вектора скорости ракеты V пропор¬ 
циональна угловой скорости вектора дальности О Однако такое определение 
соответствует не существу метода пропорциональной навигации (приведение 
угловой скорости вектора дальности к нулю), а одной из возможных реали¬ 
заций этого метода, да и то без учета силы тяжести. Действительно, если со¬ 
ставляющие угловой скорости вектора дальности принять за параметры управ¬ 
ления и управлять ракетой таким образом, чтобы нормальные к траектории 
силы были' пропорциональны соответствующим параметрам управления, то 
составляющие угловой скорости вектора скорости ракеты --у будут на 
основании формул (1.2.3) пропорциональны соответствующим составляющим 
угловой скорости вектора дальности. Если силы, нормальные к траектории 
центра массы ракеты, не будут пропорциональны параметрам управления (хо¬ 
тя бы за счет неуправляемых составляющих силы тяжести), то мы получим 
такую реализацию метода пропорциональной навигации, при которой угловая 
скорость вектора скорости центра массы ракеты не» будет пропорциональна 
угловой скорости вектора дальности. 
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векторов О и ѵ. Задав одну из них как функцию времени, можно 
определить из этих уравнений остальные пять и, таким образом, 
полностью определить движение ракеты. При этом характерно 
то обстоятельство, что нормальное ускорение ракеты легко опре¬ 
деляется без интегрирования кинематических уравнений. 

Рассмотрим сначала случай, когда метод наведения накла¬ 
дывает связь на вектор скорости ракеты V. В этом случае урав¬ 
нения идеальной связи имеют вид (2.2.2)- Задав скорость ракеты 
V как функцию времени (или постоянную), можно определить 
из двух уравнений связи (2.2.2) направление вектора скорости 
ракеты, т. е. единичный вектор скорости ракеты ѵ° как функцию 
вектора дальности О и времени і. Дифференцируя эту функцию 
сполна по времени і и заменяя в полученном выражении произ¬ 
водные координат вектора их выражениями из кинематиче¬ 
ских уравнений (3.1.1) или (3.1.3), легко найдем нормальное 
ускорение ракеты, как функцию вектора дальности О, вектора 
скорости цели г> ц и времени і. Действительно, полное ускорение 
ракеты, очевидно, равно: 

а = ѵ— (ѵѵ 9 ) ■= ѵѵ°-\-ѵѵ°. (3.3.1) 

йі 

Первое слагаемое в правой части представляет собой танген¬ 
циальное ускорение ракеты. Второе слагаемое, представляет со¬ 
бой нормальное ускорение ракеты, так как производная единич¬ 
ного вектора всегда нормальна к этому вектору. Таким образом, 
нормальное ускорение ракеты определяется формулой 

а !Я ѵ ѵ". (3.3.2) 

Производная ѵ°, найденная изложенным методом, будет, оче¬ 
видно, зависеть от векторов /?, г> ц и от времени і (если функции 
Р\, Р 2 явно зависят от времени). 

Следовательно, и нормальное ускорение ракеты а м будет 
функцией векторов О, о ц и времени і. 

Если метод наведения накладывает связь на вектор даль¬ 
ности, то уравнения идеальной связи имеют вид (2.2.3). Диффе¬ 
ренцируя эти уравнения сполна по времени і и заменяя произ¬ 
водные координат вектора их выражениями из кинематиче¬ 
ских уравнений (3.1.1) или (3.1.3), получим два скалярных 
уравнения, связывающих векторы ѵ, О и ѵ й . После этого нор¬ 
мальное ускорение ракеты определяется совершенно так же, как 
в случае связи, накладываемой на вектор скорости ракеты. Раз¬ 
ница будет лишь в том, что в данном случае нормальное ускоре¬ 
ние ракеты а ы будет зависеть не только от вектора дальности 
/?, вектора скорости цели ѵ в и времени (, но еще от вектора уско¬ 
рения цели а ц = ѵ а . 

Если метод наведения накладывает связь на ось ракеты, то 
определить требуемые нормальные ускорения ракеты чисто кине- 
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магическими методами без учета действующих на ракету сил 
невозможно. Поэтому для приближенной оценки требуемых нор¬ 
мальных ускорений в этом случае целесообразно пренебречь 
углом между осью ракеты и ее вектором скорости, т. е, считать, 
что х г * = о 0 . В этом случае требуемые нормальные ускорения 
ракеты найдутся совершенно таким же способом, как и в случае 
связи, накладываемой на вектор скорости ракеты. 

Таким образом, кинематические уравнения и уравнения иде¬ 
альной связи дают возможность для каждой точки пространства 
около цели (т. е. для каждого значения вектора Х>) найти нор¬ 
мальное ускорение ракеты, требуемое методом наведения при 
данных значениях скорости ракеты ѵ, ее тангенциального ускоре¬ 
ния ѵ и векторов скорости и ускорения ©„ цели, т. е. найти 
распределение требуемых нормальных ускорений ракеты в про¬ 
странстве. Геометрические места одинаковых (по величине) 
нормальных ускорений ракеты образуют семейство поверхно¬ 
стей. Это семейство поверхностей и его сечения могут служить 
наглядной характеристикой распределения требуемых нормаль¬ 
ных ускорений ракеты в пространстве, позволяющей оценивать 
возможности наведения ракеты на цель и возможности для цели 
уклониться от ракеты соответствующим маневрированием. 

Применим изложенный метод для сравнительного анализа ме¬ 
тода прямого наведения и метода параллельного сближения. 

Для метода прямого наведения примем, согласно изложенно¬ 
му, что Тогда векторное уравнение идеальной связи 

(3.2.1) примет вид: 

ѵ°= (3.3.3) 

Таким образом, для определения производной ѵ в необходимо 

найти из кинематических уравнений производную единичного 
вектора дальности /)®. Для этого заметим, что 

Ь= (0/> 6 )=Ь/)°+ ООО. (3.3.4) 

Подставляя это выражение в (3.11), получим 

д О 0 + = ® ц — V. (3-3.5) 

Умножив это уравнение скалярно на единичный вектор О 0 , по¬ 
лучим 

б^ѵ п О°~ ѵО°. (3,3.6) 

Умножив это уравнение на единичный вектор О 0 и вычитая по¬ 
членно из уравнения (3.3.5), получим 

О Г>°= ѵ а — ѵ — {ѵ п О 0 — ѵ О 0 ) О 0 , 

откуда 

к _ Оц— ѵ — (ѵ п В°—ѵ О 0 ) ОЯ 

и 0 ----- - --- 


О 


(3.3.7) 



Дифференцируя уравнение идеальной связи (3.3.3) по време¬ 
ни, заменяя в полученном равенстве производную /?° ее выраже¬ 
нием (3.3.7) из кинематического уравнения и подставляя най¬ 
денное таким образом выражение V й в формулу (3.3.2), получим 

«ѵ= ~ К- я — (ѵ ц ѵ О 0 ) О 0 } ■ - (3.3.8) 

Но вследствие уравнения связи (3.3.3) 

Ч) = — ѵО°. 

Подставляя это выражение в (3.3.8) и учитывая, что О 0 О° = 
— |/?° | 2 і= і, получим окончательно 

«*= (®Д ° 0 ) ^ 0 І= . (3.3.9) 

где через ѵ цп обозначена для краткости проекция вектора ско¬ 
рости цели на плоскость, перпендикулярную вектору дально¬ 
сти О. 

Формула (3.3.9) определяет требуемое нормальное ускорение 
ракеты как функцию дальности и угла ^ между векторами О и 
ѵ ю от которого зависит величина ѵ ЩІ . 

Формула (3.3.9) показывает, что требуемое нормальное 
ускорение ракеты при фиксированном угле <7 обратно пропор¬ 
ционально дальности О и равно нулю только в том случае, когда 
цель удаляется от ракеты или сближается с ней строго по век¬ 
тору дальности, т. е. когда вектор скорости цели ѵ и направлен 
по вектору дальности (ракета атакует цель строго в хвост или 
строго в лоб). 

Для нахождения поверхностей одинаковых нормальных уско¬ 
рений достаточно положить в формуле (3.3.9) а ы = сопзі. Тогда 
уравнение (3.3.9) даст зависимость между величинами Д и < 7 . 
Так как эта зависимость не содержит третьей координаты — 
угла поворота вокруг вектора скорости цели, то все поверхности 
одинаковых нормальных ускорений представляют собой поверх¬ 
ности вращения, общей осью которых является мгновенное на¬ 
правление полета цели. Поэтому достаточно рассмотреть только 
сечение поверхностей одинаковых нормальных ускорений плос¬ 
костью, содержащей вектор скорости цели ѵ ц . 

Так как ѵ ап = | зіп <7 [ (рис- 3.3.1), то уравнение поверхно¬ 

стей одинаковых нормальных ускорений может быть написано 
в виде 

Д = — и ізіпі 7 |. (3.3,10) 

В полярных координатах (< 7 , О) это уравнение представляет со¬ 
бой уравнение пары окружностей диаметра Д 0 ='»т> ц /а м , касаю- 
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щихся направления полета цели в той точке, в которой в дан¬ 
ный момент находится цель (рис. 3.3.2). 

Таким образом, семейство поверхностей одинаковых нор¬ 
мальных ускорений в рассматриваемом случае представляет со- 



Рис. 3.3.1 Рис. 3.3.2 


бой семейство торов, полученных вращением семейств окружно¬ 
стей, определяемых уравнением (3.3.10) при различных значе¬ 
ниях а ы , вокруг вектора скорости цели (рис. 3.3.3). 

Так как семейство поверхностей одинаковых требуемых нор¬ 
мальных ускорений жестко связано с вектором скорости цели. 


Рис. 3.3.3 


Рис. 3.3.4 




то маневрирование цели сильно влияет на требуемые нормаль¬ 
ные ускорения ракеты. Очевидно, что наиболее эффективным 
маневром цели будет поворот в сторону ракеты таким образом, 
чтобы ракета все время находилась на траверсе у цели 
(рис. 3.3.4). При этом требуемое нормальное ускорение ракеты 
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будет неограниченно возрастать по мере сближения с целью, и. 
условия наведения ракеты будут наихудшими. 

Изложенное показывает, что метод прямого наведения тре¬ 
бует от ракеты высокой маневренности и что соответствую¬ 
щим маневрированием цель имеет возможность значительно 
ухѵдшать условия наведения ракеты, а в некоторых случаях 
(если приближение ракеты вовремя замечено) и уклониться от 
встречи с ракетой. Все это дает 
основание сделать вывод, что ме¬ 
тод прямого наведения можно 
считать практически приемлемым 
только для. наведении ракет на 
неподвижные и малоподвижные 
цели. Поэтому он практически 
применяется только для наведе¬ 
ния ракет на наземные и морские 
цели. 

Мы проанализировали метод 
прямого наведения в идеализи¬ 
рованных условиях, когда он Рис. 3.3.5 

представляет собой в сущности 

метод погони, В действительности метод прямого наведения бу¬ 
дет еще хуже вследствие отставания вектора скорости ракеты от 
ее оси. В самом деле, мы видели в § 1.4, что составляющие нор¬ 
мального ускорения ракеты в случае ракеты, управляемой 
аэродинамическими рулями, пропорциональны углам атаки * 
и скольжения у' Л это значит, что вектор скорости ракеты от¬ 
стает от ее оси на утлы а и р в соответствующих плоскостях. Это 
приводит к тему, что ракета наводится на цель с отрицательным 
упреждением (рис. 3.3.5). 

» Для уменьшения отставания вектора скорости ракеты от ее 
оси целесообразно применить управление при помощи поворот¬ 
ных крыльев при большой статической устойчивости ракеты. 
В этом случае, как мы видели в § 1.5. можно обеспечить очень 
малые углы атаки и скольжения. Таким образом, самоиаводя- 
щиеся ракеты для метода прямого наведения целесообразно де¬ 
лать с поворотными крыльями и большим аэродинамическим 
моментом хвостового оперения (т. е. с большой «флюгерно- 
стью»). 

Перейдем к методу параллельного сближения. Подставляя 
выражение вектора />® из уравнения идеальной связи (3.2.5) в 
кинематическое уравнение (3.3.7) и принимая во внимание, что 
|°— СОП5І;, получим 


Т’ц- 

[V ц 1° — © Іо) 1° = 0- 

(3.3.11) 

Отсюда находим 

= © ц — 

(3.3.12) 

б- В, С. Пугачев и др. 
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Дифференцируя это равенство по времени, будем иметь 

г> = ‘Ц ц -(© ц 1° — (3.3.13) 

Но, согласно (3.3.1) и (3.3.2), 

ѵ — а ы + ѵ ѵ°. 

Подставляя это выражение в (3.3.13), получим 

«/ѵ = а а - (а ц І°) |° — [*>° — (©« ?°) |°] + [а ы |°) §°. (3.3.14) 

Свяжем теперь с вектором §° прямоугольную декартову 
систему координат Р -у С, ось Рг\ которой направим в плоско¬ 
сти векторов |° и ѵ а так, чтобы проекция на нее вектора была 
положительной, а ось Я С выберем так, чтобы система координат 
Я^С была правой. Единичные векторы осей Рц, ЯС обозна¬ 
чим через іі°, 

Спроектируем векторное уравнение (3.3.12) на оси Рч\ и ЯС, 
для чего умножим его скалярно сначала наг) 0 , а потом на Б°- 
В результате, принимая во внимание, что г» цС —-0, получим 

ѵ п = (о ч °) = (ѵ а л°) = ѵ ц ,, = ( ѵ Б°) = (ѵ ц Б°) - ѵ и с -0. (3.3.15). 

Разделив первое из этих равенств на ѵ, получим еще 

(©°Л°)=—— (3.3.16) 

ѵ 

Из формул (3.3.15) вытекает следующее выражение для проек¬ 
ции вектора скорости ракеты на вектор дальности (т. е. на ось 
РІ): " _ 

ѵ % = ]/Ѵ-т^ • (3.3.17) 

Для нахождения модуля вектора нормального ускорения ра¬ 
кеты спроектируем векторное уравнение (3.3.14) на оси Рч\ 
и ЯС . В результате получим 

<^N4 ~ ,) “V (Ц° =< ^цС 

или, принимая во внимание (3.3.16), 

V 

Сі ц щ = (3.3.18) 

V 

Для нахождения проекции вектора нормального ускорения 
ракеты ад, на вектор дальности воспользуемся условием перпен¬ 
дикулярности векторов V и а /Ѵ . Из этого условия вытекает равен¬ 
ство нулю их скалярного произведения: 

а NЬ 4~ а N^^ V ^\ + Ѵс—0. 

ьь 



Отсюда, принимая во внимание (3.3.15) и (3-3.17), находим 


а тѵЕ = 


а іѵті ^ДЧ 


У ѵ 1 — ѵ 2 


Ц-Г) 


(3.3.19) 


Пользуясь этой формулой, получаем для нормального ускорения 
{ракеты следующее выражение: 


2 _ 


І N 


•цуг 


+ а \ + 


а 'к= а щ{ 


1 + 


ѴІ 


ЦП 


V * 


ѵі 


ДТ) 


а 2 = 
“Ж 


V 


V *— ТГ 


дч 


а 


2 

УѴС 


Наконец, подставляя сюда выражения (3.3.18), получаем сле¬ 
дующую формулу для нормального ускорения ракеты при иде¬ 
ально точном наведении ее на цель методом параллельного сбли¬ 
жения: 


а 


2 _ 

УѴ — 


(а Ц 71 т> —ц Ц 1 ! г>) 

Ѵ г — V 2 

цті 


+ а 2 
( и 


(3.3.20) 


Формула (3.3.20) показывает, что при наведении методом 
параллельного сближения требуемое нормальное ускорение ра¬ 
кеты не зависит от дальности, а определяется только скоростя¬ 
ми ракеты и цели, углом между вектором скорости цели и век¬ 
тором дальности и ускорениями ракеты и цели. В каждый дан¬ 
ный момент времени требуемые нормальные ускорения ракеты 
одинаковы во всех точках любой прямой, проходящей через цель. 
Это говорит о том, что поверхностями одинаковых требуемых 
нормальных ускорений ракеты являются конические поверхно¬ 
сти, вершиной которых является цель. 

Из формулы (3.3.20) видно также, что в случае, когда ско¬ 
рость ракеты ѵ больше скорости цели т/ ц , требуемое нормальное 
ускорение ракеты везде конечно и ограничено маневренными 
возможностями цели. Следовательно, при наведении ракеты ме¬ 
тодом параллельного сближения цель не сможет уклоняться от 
ракеты никаким маневрированием, если только ракета обладает 
достаточной маневренностью и достаточно большой скоростью. 
Этот вывод мы уточним и сформулируем более определенно в 
следующем параграфе. 

Сравнивая результаты анализа требуемых нормальных уско¬ 
рении для метода прямого наведения и метода параллельного 
сближения, мы видим, что метод параллельного сближения об¬ 
ладает существенными преимуществами. Требуемые нормальные 
ускорения ракеты при сближении ее с целью по любому направ¬ 
лению относительно цели в случае метода параллельного сбли¬ 
жения не зависят от дальности, в то время как в случае метода 
прямого наведения они изменяются обратно пропорционально 


5 * 
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дальности. Поэтому при наведении ракеты методом параллель¬ 
ного сближения цель никаким маневрированием не может сде¬ 
лать требуемое нормальное ускорение ракеты большим опреде¬ 
ленной величины, зависящей от скорости и маневренности цели. 
При наведении ракеты методом прямого наведения цель всегда 
.может маневрировать таким образом, чтобы требуемое нормаль¬ 
ное ускорение ракеты неограниченно возрастало по мере при¬ 
ближения ее к цели. Таким образом, метод параллельного сбли¬ 
жения требует от ракеты значительно меньшей маневренности, 
чем метод прямого наведения. Кроме того, при методе парал¬ 
лельного сближения маневрирование цели значительно меньше 
влияет на требуемые нормальные ускорения ракеты, чем при 
методе прямого наведения- 

Несмотря на перечисленные преимущества метода парал¬ 
лельного сближения, для наведения самонаводящихся ракет на 
неподвижные и малоподвижные цели все же иногда применяют 
метод прямого наведения. Объясняется это тем, что метод па¬ 
раллельного сближения требует значительно более сложной си¬ 
стемы управления, чем метод прямого наведения. А именно, метод 
параллельного сближения требует применения следящего коор¬ 
динатора цели или установки координатора цели на гиростаби¬ 
лизированную платформу, в то время как метод прямого наве¬ 
дения осуществляется с помощью простейшего координатора 
цели, жестко установленного в корпусе ракеты. 


§ 3.4. СВОЙСТВА МЕТОДА ПАРАЛЛЕЛЬНОГО СБЛИЖЕНИЯ 


Метод параллельного сближения обладает рядом интерес¬ 
ных свойств, изучение которых помогает понять его преимуще¬ 
ства, рассмотренные в предыдущем параграфе. 

Во-первых, равенства (3.3.15) показывают, что при идеально 
точном наведении ракеты на цель методом параллельного сбли- 

жения проекции векторов скоростей 
„ ракеты и цели на плоскость, перпен- 

( ' / дикулярную-вектору дальности, оди-_ 

•г^' і / / маковы. Это значит, что прямая, 

і соединяющая концы векторов ско- 

р I у/ ростей ракеты и цели, параллельна 

вектору дальности (рис. 3.4.1). Точ- 
но так же из (3.3.13) следует, что 
0 проекции векторов ускорений раке- 

л/ ты и цели на плоскость, перпендику- 

/4* лярную вектору дальности, одина- 


р ис З 4 і ковы при наведении ракеты на цель 

методом .параллельного сближения. 
Значит, и прямая, соединяющая концы векторов ускорений раке¬ 
ты и цели, параллельна вектору дальности. Легко видеть, что это 
справедливо и для производных любого порядка векторов ско¬ 
ростей ракеты и цели. 
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Предположим теперь, что при наведении ракеты на цель ме¬ 
тодом параллельного сближения наведение в некоторый мо¬ 
мент прекращается, а ракета и цель после прекращения наве¬ 
дения движутся прямолинейно и равномерно. Пусть ракета и 
цель в момент прекращения наведения находятся соответствен¬ 
но в точках Р и Ц (рис. 3.4.1). Обозначим через Е точку пере¬ 
сечения траектории ракеты и цели (они обязательно пересекают¬ 
ся, так как, согласно изложенному, векторы О, ѵ и г> ц при наве¬ 
дении ракеты методом параллельного сближения лежат в одной 
плоскости) и вычислим времена полета ракеты и цели до этой 
точки. В результате получим 


РЕ 


ЦЕ 


ѵ„ 


(3.4.1) 


Так как прямая АВ, соединяющая концы векторов скоростей ра¬ 
кеты и цели, параллельна прямой РЦ, то треугольники ЕРЦ и 
ЕАВ подобны, к из их подобия следует, что отношения, стоя¬ 
щие в правых частях формул (3.4.1), равны друг другу. Следо¬ 
вательно, 

*р = /д. 13.4.2) 

т. е. ракета и цель, двигаясь прямолинейно и равномерно после 
прекращения наведения методом параллельного сближения, 
придут з точку Е одновременно. Иначе говоря, точка Е является 
точкой встречи ракеты с целью при равномерном и прямолиней¬ 
ном движении (рис. 3.4.1) ракеты и цели после прекращения на¬ 
ведения. То же будет и в том случае, когда ракета и цель после 
прекращения наведения методом параллельного сближения дви¬ 
жутся прямолинейно с постоянным отношением скоростей ѵ и Іѵ. 
Если ракета и цель после прекращения наведения методом 
параллельного сближения движутся криволинейно или прямоли¬ 
нейно, но отношение тут' не остается постоянным, то точка Е в 
общем случае не будет точкой встречи ракеты с целью. Поэто¬ 
му, желая подчеркнуть, что точка Е является точкой встречи ра¬ 
кеты с целью только при определенном режиме движения ракеты 
и цели, точку Е обычно называют мгновенной точкой встречи 
ракеты с целью или мгновенной упрежденной точкой. При кри¬ 
волинейном и неравномерном движении цели мгновенная упреж¬ 
денная точка непрерывно изменяет свое положение, двигаясь по 
некоторой траектории (рис. 3.4,2). 

На основании доказанного свойства метода параллельного 
сближения этот метод можно назвать также методом наведения 
ѳ мгновенную упрежденную точку- 

Отметим еще одно важное свойство метода параллельного 
сближения. Легко сообразить, что при наведении ракеты этим 
методом вектор скорости ракеты относительно цели ч>. ѵ — ю л 
все время направлен точно на цель (рис. 3.4.1). Поэтому метод 
параллельного сближения обеспечивает непрерывное относитель- 
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кое движение ракеты точно по направлению к цели, как бы пи 
маневрировала цель. В этом смысле метод параллельного сбли¬ 
жения может считаться идеальным методом наведения. 

Изложенное показывает, что при постоянной скорости раке¬ 
ты и прямолинейном равномерном движении цели ракета, наво¬ 
димая на цель методом параллельного сближения, движется 


4 , 



прямолинейно в точку встречи с целью. Это же видно из фор¬ 
мулы (3.3.20), которая показывает, что при о = 0, а ц —0 требу¬ 
емое нормальное ускорение ракеты равно нулю во всех точках 
пространства. 

Докажем теперь, что при постоянных скоростях ракеты и 
цели требуемое методом параллельного сближения нормальное 
ускорение ракеты не может быть больше нормального ускорения 
цели, если только скорость ракеты больше скорости цели. Для 
доказательства положим в (3.3.20) ѵ = 0 и выразим величины 
а щ и а цС через нормальное ускорение пели а лШ . Положим, 

а п г /т„ ѵ • (3.4.3) 

Тогда будем иметь 

+<*«, = ( 1 -« 2 )«цл-- (3,4.4) 

Кроме того, при ѵ а - = 0 вектор ускорения цели а. л = а ЛГв перпен¬ 
дикулярен вектору скорости цели ѵ ц , что дает 

«ц 5 + а Х7 , ѵ аі) — 0 (3.4.5) 
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(третье слагаемое в выражении скалярного произведения век¬ 
торов а п и “Уц равно нулю, так кзк г' ц с — 0 при нашем выборе си¬ 
стемы координат Р 3 ',). Решая уравнения (3,4.4) и (3.4-5) от¬ 
носительно «,,е и а іп , находим 


а 


з 

ПТ) 




(3,4.6) 


Полагая в (3.3.20) о = 0 и заменяя 
(3.4.6) и (3.4.3), получим 



а,, п и а пС их выражениями 


( 1 — а 2 ) + и 2 


(3.4.7) 


При і'У>ѵ п величина в квадратных скобках не превышает еди¬ 
ницу и поэтому Ддт<я Л - |( , что и требовалось доказать. Это поло¬ 
жение было впервые доказано В. Е. Рудневым в 1947 году. 

Формула (3.4.7) показывает также, что при наведении раке¬ 
ты методом параллельного сближения наивыгоднейшим манев¬ 
ром цели будет поворот по перпендикуляру к плоскости векто¬ 
ров О и ѵ ц (что соответствует и — 1). 

Заметим, что все выводы о требуемых нормальных ускоре¬ 
ниях ракеты были получены нами в предположении, что идеаль¬ 
ная связь, соответствующая методу параллельного сближения, 
выполняется идеально точно. В действительности маневренность 
ракеты должна быть несколько большей, так как для обеспече¬ 
ния наведения ракеты всегда необходимы дополнительные нор¬ 
мальные ускорения для ликвидации отклонений ракеты от иде¬ 
альной связи. Практически при определении требуемой манев¬ 
ренности ракеты обычно добавляют к нормальному ускорению, 
необходимому для выполнения идеальной связи, среднее квадра¬ 
тическое значение дополнительного нормального ускорения, не¬ 
обходимого для обеспечения достаточно точного управления 
полетом ракеты 

Так как при точном выполнении любого метода наведения 
ракета должна обязательно попасть в цель, а это возможно толь¬ 
ко в том случае, когда в бесконечно малой окрестности цели век¬ 
тор скорости ракеты относительно цели направлен точно на цель, 
то любой метод наведения в бесконечно малой окрестности цели 
приводит к параллельному сближению ракеты с целью. Без это¬ 
го не может быть обеспечено попадание ракеты в цель. Поэтому 
■уеловые обеспечения попадания ракеты в цель можно выразить 
треооваиием, чтобы любой метод наведения (как в случае само¬ 
наведения, так и в случае телеуправления) обращался в беско¬ 
нечно малой окрестности цели в метод параллельного сбли¬ 
жения. 
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§ 3.5, ПРИНЦИПЫ ФОРМИРОВАНИЯ ПАРАМЕТРОВ УПРАВЛЕНИЯ, 
ТИПЫ КООРДИНАТОРОВ, ПРИМЕНЯЕМЫХ 
В СИСТЕМАХ САМОНАВЕДЕНИЯ 

Из сказанного в § 2.2 об общих принципах управления раке¬ 
тами ясно, что три основных типа управления — самонаведение, 
телеуправление и автономное управление — принципиально от¬ 
личаются друг от друга только методами определения парамет¬ 
ров управления. Все дальнейшие функции системы управления; 
преобразование параметров управления, выработка управляю¬ 
щих сигналов и приведение в действие рулей ракеты' выполня¬ 
ются одинаково для всех трех типов систем управления. Поэтому 
изучение каждого конкретного типа систем управления полетоіі 
ракет самонаведения, телеуправления и автономного управле¬ 
ния— сводится по-существу к изучению тех специфических для 
данного типа систем управления устройств, с помощью которых 
получается информация о цели и поведении ракеты и форми¬ 
руются параметры управления. 

Основным источником информации о положении цели относи¬ 
тельно ракеты в системах самонаведения является координатор 
цели. Из сказанного в предыдущих параграфах ясно, что для 
определения параметров управления для основных применяемых 
сейчас методов наведения достаточно получать информацию 
только об угловых координатах цели относительно ракеты (т. е. о 
направлении вектора дальности). Поэтому большая часть со¬ 
временных координаторов измеряет только угловые координаты 
цели. Однако в некоторых случаях для преобразования парамет¬ 
ров управления и выработки управляющих сигналов необходимо 
также знать дальность В, а иногда и скорость ее изменения Ь. 
В таких случаях необходим координатор, измеряющий не только 
угловые координаты цели, но и дальность или дальность и ее 
производную. Это необходимо также в случае, когда система 
самонаведения должна обеспечить не только управление раке¬ 
той, но и выработку разовой команды для приведения в дейст¬ 
вие взрывателя. Измерение В и В позволяет также повысить 
помехоустойчивость координатора путем ввода в его конструк¬ 
цию устройства селекции цели по дальности В и скорости сбли¬ 
жения В. 

Заметим, что если для применяемых сейчас методов само¬ 
наведения параметры управления могут быть сформированы 
только по угловым координатам цели, а дальность О и ее про¬ 
изводная В могут быть необходимы только для решения вспо¬ 
могательных задач, то в ближайшем будущем не исключено по¬ 
явление и таких методов наведения, для которых измерение 
дальности В и ее производной В будет необходимо и для форми¬ 
рования параметров управления. Так, например, при современ¬ 
ном уровне развития вычислительной техники вполне реально 
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применение метода наведения ракеты в истинную точку встречи 
с целью- Для определения этой точки в любой момент времени, 
а следовательно, и для определения параметров управления не¬ 
обходимо знать О и О. Само собой разумеется, параметры уп¬ 
равления для такого метода наведения не могут быть непосред¬ 
ственно измерены координатором, а должны формироваться по 
выходным сигналам координатора и других измерителей с по¬ 
мощью вычислительных устройств. 

Как и всякий локатор, координатор цели должен различать 
цель на окружающем ее фоне. Для этого цель должна отличать¬ 
ся от фона какими-то своими физическими свойствами или, как 
говорят, обладать каким-то контрастом по отношению к фону. 

В настоящее время в системах самонаведения ракет, дейст¬ 
вующих по воздушным и космическим целям, используется 
электромагнитный контраст цели, т. е. различие в изучении или 
отражении электромагнитных волн целью и фоном. При этом, в 
зависимости от диапазона волн, можно использовать оптический 
контраст цели или радиоконтраст цели. В соответствии с этим 
различают оптические координаторы и радиолокационные .коор¬ 
динаторы. Оптические координаторы в свою очередь делятся на 
световые координаторы, работающие в видимой части спектра, 
и тепловые координаторы, работающие в инфракрасной области 
спектра. 

В системах самонаведения ракет—торпед, действующих в во¬ 
де по надводным и подводным кораблям противника, часто ис¬ 
пользуется звуковой контраст цели. Основанные на звуковом 
контрасте цели координаторы называются акустическими. 

Координатор любого типа может использовать для измерения 
координат цели или сигналы, излучаемые целью, или отражен¬ 
ные от цели сигналы внешнего источника излучения. 

Координаторы, использующие сигналы, излучаемые целью, 
или отраженные целью сигналы от естественного внешнего ис¬ 
точника (например, Солнце), называются пассивными. 

Координаторы, использующие отраженные целью сигналы 
собственного источника излучения, находящегося в самом коор¬ 
динаторе, называются активными. 

Координаторы, использующие отраженные целью сигналы от 
специального источника излучения, находящегося вне координа¬ 
тора (например, на стартовой позиции или на самолете-носите¬ 
ле), называются полуактивными 

Очевидно, что координатор, работающий на любом контрасте 
цели, может быть пассивным, активным или полуактивным. 
В настоящее время применяются только пассивные оптические 
координаторы, пассивные, активные и полуактивные радиолока¬ 
ционные и акустические координаторы. В связи с появлением и 
развитием квантовых генераторов сейчас стало возможным со¬ 
здавать также активные и полуактивные оптические координа¬ 
торы. 
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Для повышения помехоустойчивости системы управления 
можно применить комбинированные координаторы, использую¬ 
щие одновременно несколько контрастов цели и имеющие соот¬ 
ветственное число каналов получения информации о цели- В на¬ 
стоящее время практически вполне реально создание комбини¬ 
рованного теплорадиолокационного координатора, содержащего 
два независимых измерителя угловых координат цели и одно 
общее для обоих измерителей устройство обработки информации 
и формирования координат цели или непосредственно парамет¬ 
ров управления. 

Из сказанного в § 2.2 следует, что для обеспечения макси¬ 
мальной простоты и надежности координатора следует по воз¬ 
можности стремиться к тому, чтобы координатор измерял непо¬ 
средственно параметры управления. Это всегда легко достижи¬ 
мо для основных методов наведения, рассмотренных в § 3.2. 

Мы видели в § 3.2, что для метода прямого наведения за па¬ 
раметры управления целесообразно принять углы отклонения 
вектора дальности от оси ракеты в плоскостях Рх\у і (канал ру¬ 
ля высоты) и Рх,г і (канал руля направления). Эти углы могут 
быть непосредственно измерены координатором, жестко связан¬ 
ным с ракетой, ось которого параллельна оси ракеты (или совпа¬ 
дает с ней). 

Для первого варианта метода параллельного сближения, ког¬ 
да за параметры управления принимаются углы отклонения век¬ 
тора дальности от заданного направления, эти углы могут быть 
непосредственно измерены координатором, установленным на 
стабилизированной платформе так, чтобы его ось была парал¬ 
лельна заданному направлению. Этот вариант метода парал¬ 
лельного сближения в настоящее время практически не приме¬ 
няется. 

Для второго варианта метода параллельного сближения — 
метода пропорциональной навигации, когда за параметры управ¬ 
ления принимаются угловые скорости вектора дальности з двух 
взаимно перпендикулярных плоскостях, эти угловые скорости 
могут быть непосредственно измерены, например, с помощью 
измерителей угловых скоростей, установленных на координато¬ 
ре, следящем за целью своей осью. В гл. 6 мы покажем, что и 
сами выходные сигналы следящего координатора могут быть 
приняты за результаты измерения угловых скоростей вектора 
дальности. 

Таким образом, мы приходим к заключению, что координато¬ 
ром цели может быть осуществлено непосредственное измере¬ 
ние параметров управления для метода прямого наведения и 
первого варианта метода параллельного сближения. Для метода 
пропорциональной навигации непосредственное измерение пара¬ 
метров управления может быть осуществлено следящим коорди¬ 
натором. 
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Сказанное не исключает возможности применения координа¬ 
торов, которые не измеряют непосредственно параметры управ¬ 
ления. Так, например, метод параллельного сближения принци¬ 
пиально можно осуществить с помощью координатора, жестко 
связанного с ракетой и измеряющего углы отклонения вектора 
дальности от оси ракеты. Для этого в систему управления не¬ 
обходимо ввести дополнительный измеритель, определяющий 
углы отклонения оси ракеты от заданного направления, и вычи¬ 
слительное устройство, формирующее параметры управления 
по измеренным координатором угловым координатам цели и 
выходным сигналам измерителя углов, определяющих направ¬ 
ление оси ракеты. Однако система управления при этом полу¬ 
чается сложнее, чем при непосредственном измерении парамет¬ 
ров управления координатором. 

Точно так же для метода наведения с углом упреждения, 
пропорциональным отклонению оси ракеты от данного направ¬ 
ления, параметры управления формируются по измеренным ко¬ 
ординатором угловым координатам цели относительно оси раке¬ 
ты и по выходным сигналам измерителей углов отклонения оси 
ракеты от данного направления. Этот метод наведения, по су¬ 
ществу также представляющий собой один из возможных спосо¬ 
бов реализации метода параллельного сближения, раньше при¬ 
менялся в конструкциях некоторых систем самонаведения- 



Глава 4 

РАДИОЛОКАЦИОННЫЕ КООРДИНАТОРЫ ЦЕЛИ 

§ 4.1. ПРИНЦИПЫ ПОСТРОЕНИЯ РАДИОЛОКАЦИОННЫХ 
КООРДИНАТОРОВ 

Из предыдущей главы следует, что в основе параметров 
управления при самонаведении ракеты на цель различными ме¬ 
тодами лежит разность А к = — 2°, в которой С 0 ~-Гі° при ме¬ 
тодах, накладывающих связь на ось ракеты; • ѵ°, если связь 
накладывается на вектор скорости ракеты, и 5° == если связи 



наложены на вектор дальности. При наведении методами пря¬ 
мого наведения, погони, параллельного сближения (первый ва¬ 
риант) вектор А :< можно рассматривать как векторный параметр 
управления. Однако в ряде случаев разность /> 0 — ?° входит в 
уравнения идеальных связей как составная часть. Поэтому для 
отличия от параметра управления в общем случае вектор А к 
снабжен индексом «к». 

Для управления ракетой необходимо измерять А к . Вектор А к 
может быть представлен проекциями А к , и А кІ (рис. 4.1,1) или 
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своим модулем и углом у к . При малых рассогласованиях можно 
считать, что модуль вектора А к равен величине угла Д к между 
векторами и О 0 ; модуль вектора Л к , — величине угла Д к1 
между вектором ?°и проекцией вектора О 0 ц а плоскость О ы х к у к 
модуль вектора Д к2 — величине угла Д к2 между вектором и 
проекцией вектора О 0 на плоскость О к х к г к . Если знаки углов 
Д к1 , Л к2 определяются направлениями соответствующих им век¬ 
торов относительно оси х к , по которой направлен вектор то 
при известных ортах у к ° и г к ° можно считать, что вектор А к1 пол¬ 
ностью определяется углом Д хі) вектор Д к2 — углом Д к2 , вектор 
А к — углами Д я и ф*. Таким образом, для определения вектора 
А к необходимо измерять углы Д КІ , Д к2 или А к , ср*. Измерение 
этих углов является основной задачей координаторов цели. Ось 
координатора совмещается с вектором ? а . Углы Д к1 , А к2 , Д к , у к 
определяют угловое положение цели относительно оси коорди¬ 
натора. В соответствии с этим координаторами цели обычно счи¬ 
тают устройства, измеряющие угловое положение цели относи¬ 
тельно своей оси. 

Координатор называют декартовым, если он измеряет углы 
Д к1 и Д к2 . Если же измеряются углы Д к и <р к , то координатор на¬ 
зывается полярным. Угол Д к называется углом рассогласования. 
Плоскость утла А к принято называть плоскостью рассогласова¬ 
ния. Угол <р к , определяющий положение плоскости рассогласо¬ 
вания, называется углом фазирования. Начало отсчета угла фа¬ 
зирования в координаторе обозначается конструктивно путем 
соответствующего расположения и настройки его элементов. 

В декартовом координаторе выходные сигналы формируются 
в виде постоянных токов или напряжений 

и к і — /і (А к н ДкзК н кз :== Л ! Аь Акзо (4.1.1) 

Функции /і и /е зависят от двух аргументов,.так как в общем слу¬ 
чае между каналами измерения углов А к1 и Д к2 может быть 
связь. Эта связь практически мала и ею часто пренебрегают. 

Выходным сигналом полярного координатора обычно являет¬ 
ся переменное напряжение заданной частоты ш 

»к==/(Дк) соз(м^ —® к ). (4.1.2) 

Амплитуда сигнала зависит от угла рассогласования, а началь¬ 
ная фаза определяется углом фазирования '-? к . 

Напряжения и к1 , и к2 , и к принято называть сигналами рассог¬ 
ласования. 

Работа радиолокационных координаторов основана на свой¬ 
стве целей иначе, чем окружающий ее фон, излучать или отражать 
радиоволны, т. е. электромагнитные колебания, частота которых 
находится в диапазоне (0,4 • ІО 12 -ь 1,5 ■ 10*) герц Генераторы 
электромагнитных колебаний могут работать в непрерывном или 
импульсном режиме. Практически в системах самонаведения 
авиационных ракет используются частоты от 1,5 ІО 3 Мгц 
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до 37,5 • ІО 3 Мгц, которые соответствуют длинам от 20 см до 
до 0,8 см [30]. 

Необходимость использования сантиметрового и миллимет¬ 
рового диапазонов волн вызвана, с одной стороны, требованием 
малогабаритности антенных систем, допустимые размеры кото¬ 
рых определяются калибрами самонаводящихся ракет, с другой 
стороны, необходимостью иметь достаточно узкие диаграммы 
направленности, обеспечивающие селекцию цели и требуемые 
дальности действия координаторов. 

Измерение координат цели становится возможным только в 
том случае, когда радиоволны, излучаемые или , отражаемые 
целью, доходят до ракеты, обладая такой интенсивностью, кото¬ 
рая позволяет «чувствовать» их с помощью средств, установлен¬ 
ных на ракете. Чувствительным элементом координатора являет¬ 
ся радиолокационный приемник. Обычно это —- высокочувстви¬ 
тельный приемник супергетеродинного типа. Совместно с антен¬ 
ной системой он улавливает радиоволны и преобразует их в 
электрический сигнал. Как видно, по терминологии систем авто¬ 
матического управления ([I], § 3.1) радиолокационный приемник 
координатора является электрическим датчиком. 

В зависимости от мощности передатчиков, от расстояния 
между координатором и целью, степени направленности антен¬ 
ных систем, условий отражения и распространения радиоволн 
мощность на входе приемника измеряется величинами порядка 
К)- 10 -г- ІО -14 вт. На выходе приемника для надежной работы 
последующих элементов системы управления требуется мощ¬ 
ность сигнала порядка единиц ватт и более. Очевидно, прием¬ 
ник должен усиливать сигналы по мощности в 10 10 -ь10 і4 раз 
(по напряжению в 10 5 -г- 10 7 раз). 

При выборе коэффициента усиления обеспечивается такой 
режим работы элементов, при котором информация, необходи¬ 
мая для управления ракетой, передается без искажения от вхо¬ 
да до выхода приемника. В процессе самонаведения расстояние 
от ракеты до цели изменяется. Вместе с дальностью изменяется 
мощность сигналов, действующих на вход приемника. При по¬ 
стоянном коэффициенте усиления с некоторого момента времени 
сигнал на выходе приемника достигает предельной величины. 
Элементы приемника работают в режиме насыщения. Инфор¬ 
мация, необходимая для управления, теряется по пути на выход 
приемника- Управление нарушается. Из сказанного вытекает 
необходимость автоматической регулировки усиления (АРУ) 
в соответствии с изменением мощности сигналов, действующих 
на вход приемника. 

Выходными сигналами координатора являются сигналы рас¬ 
согласования. Это низкочастотные функции времени, так как 
изменение углов Л к] , \ 2 , Д к , ® к , определяющих изменение сигна¬ 
лов рассогласования, вызывается движением весьма инерцион¬ 
ных объектов — цели и ракеты. На вход координатора действѵ- 
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ют высокочастотные сигналы цели. Следовательно, низкочастот¬ 
ные выходные сигналы являются результатом преобразований 
сигналов высокочастотных. Из курса радиотехники известно, что 
низкочастотный сигнал получается из высокочастотного путем 
демодуляции (детектирования). Ясно, что сигналы рассогласо¬ 
вания в результате демодуляции могут быть сформированы 
только в том случае, если высокочастотные сигналы цели, посту¬ 
пающие на вход приемника, модулированы функциями Д к! , Д к3 , 
Д к , <р к . Следовательно, координатор должен осуществить моду¬ 
ляцию сигналов цели функциями Д КІ , Д к2 , Д к , ц к а затем произ¬ 
вести демодуляцию, чтобы сформировать сигналы рассогласо¬ 
вания. 

Применяемые в настоящее время радиолокационные коорди¬ 
наторы производят амплитудную, фазовую и амплитудно-фазо¬ 
вую модуляцию. В соответствии с этим их называют амплитуд¬ 
ными, фазовыми и амплитудно-фазовыми. 

При амплитудной модуляции используется свойство антенн 
по-разному принимать сигналы, приходящие с различных на¬ 
правлений, т. е. свойство направленности антенн. При фазовой 
модуляции используется свойство радиоволн распространяться 
с конечной скоростью и по кратчайшему пути. 

Наиболее целесообразными способами модуляции являются 
способы, основанные на использовании равносигнальной зоны. 
Координаторы, у которых равносигнальная зона создается с по¬ 
мощью нескольких неподвижных симметрично расположенных 
■относительно оси координатора лепестков диаграммы направ¬ 
ленности антенной системы, принято называть координаторами 
с мгновенной равносигнальной зоной. Если сигналы цели явля¬ 
ются импульсными, то координаторы с мгновенной равносиг¬ 
нальной зоной называют моноимпульсными. Кроме координато¬ 
ров с мгновенной равносигнальной зоной, применяются коорди¬ 
наторы со сканирующим лучом. Равносигнальная зона в таких 
координаторах создается путем вращения лепестка диаграммы 
направленности антенной системы относительно оси, не совпада¬ 
ющей с осью симметрии лепестка. Координаторы со сканирую¬ 
щим лучом иногда называют координаторами с интегральной 
равносигнальной зоной. 

Таким образом, координатор выполняет следующие функции: 
принимает сигналы цели, преобразует принятые сигналы в элек¬ 
трические, производит усиление сигналов, осуществляет автома¬ 
тическую регулировку усиления, модулирует сигналы цели в со¬ 
ответствии с текущими значениями отклонений оси координато¬ 
ра от направления на цель, формирует сигналы рассогласования. 

В ряде случаев может возникнуть необходимость в измере¬ 
нии дальности О и скорости изменения дальности О. Эти задачи 
решаются с помощью специальных устройств, конструктивно 
входящих в координатор. 
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Основными характеристиками координаторов являются: поле- 
зрения, дальность действия, помехоустойчивость и точность из¬ 
мерения координат дели. Границы поля зрения определяются 
положениями некоторого эталонного источника излучения, при 
которых сигнал на выходе приемника с заданными вероятно¬ 
стями правильного обнаружения и ложной тревоги превосходит 
заданный порог чувствительности приемного устройства. Источ¬ 
ник излучения при этом должен находиться на заданной дально¬ 
сти, иметь необходимую мощность и генерировать электромаг¬ 
нитные волны определенной длины. Практически поле зрения ко¬ 
ординатора представляется круговым конусом, осью которого 
является ось координатора, и характеризуется углом при верши¬ 
не конуса. 

Дальность действия и точность определяются типом коор¬ 
динатора, типом цели и условиями боевого применения системы 
самонаведения. 

Помехоустойчивость — это способность координатора пра¬ 
вильно функционировать при действии помех. Работа коорди¬ 
натора в условиях помех является нормальным режимом его ра¬ 
боты. Помехи на координатор действуют всегда. Поэтому харак¬ 
теристики координатора должны определяться с учетом действия 
помех. Меры по повышению помехоустойчивости являются обя¬ 
зательными. Они обычно сводятся к введению в схему радиоло¬ 
кационных приемников элементов, предохраняющих от перегруз¬ 
ки каскады усилителя промежуточной частоты и видеоусилителя 
(схемы мгновенной автоматической регулировки усиления, схе¬ 
мы малой постоянной времени, схемы селекций сигнала по дли¬ 
тельности и др.). Существенное значение для повышения помехо¬ 
устойчивости имеют системы автоматического сопровождения 
цели по дальности и по скорости. Важнейшим средством повы¬ 
шения помехоустойчивости является оптимальная фильтрация 
сигналов, основой которой является статистическая теория оп¬ 
тимальных систем ([1], главы 14, !5, 16). 

§ 4.2. КООРДИНАТОРЫ СО СКАНИРУЮЩИМ ЛУЧОМ 

Равносигнальная зона в координаторах со сканирующим лу¬ 
чом образуется путем вращения узкого лепестка диаграммы на- 

__ . правленности относительно оси, не 

—""" совпадающей с его осью симметрии, 
у Ось , Ось вращения является осью равно- 
с о сигнальной зоны и осью координа- 
'— —тора. » 

~ На рис. 4.2.1 показаны два поло- 
Рис. 4.2.1 жения сканирующего луча коорди¬ 

натора и ось равносигнальной зоны. 

Если цель находится на оси равносигналыюй зоны, то коор¬ 
динатор принимает сигналы одинаковой амплитуды. Если же 
цель отклонится от оси равносигнальной зоны, то оказывается. 
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что сигналы, принимаемые координатором, модулируются по 
амплитуде периодической функцией, частота которой равна ча¬ 
стоте сканирования о> 0 , амплитуда пропорциональна углу рас¬ 
согласования 4 К , а начальная фаза равна углу фазирования . 
Покажем, что это действительно так. 

Пусть Р {&) является уравнением диаграммы направленности. 
Угол я отсчитывается от направления на максимум диаграммы. 
Из рис. 4.2.2 видно, что при вращении диаграммы направленно¬ 
сти угол я между направлениями на цель Ц и на максимум диа¬ 
граммы А не остается постоянным. Если амплитуду сигнала на 



входе бортового приемника для случая, когда направление на 
цель совпадает с направлением на максимум диаграммы, обоз¬ 
начить через О т ,то при произвольном положении ракеты ампли¬ 
туда и будет изменяться по закону 


к = ^ т Е(<х). (4.2.1) 

Угол рассогласования угол между направлением на макси¬ 
мум диаграммы направленности и осью равносигнальной зоны 
а 0 з угол между направлением на максимум диаграммы направ¬ 
ленности и направлением на цель а малы, поэтому ОЦ^ОО х Д к , 
ОА ~ 00 1 в Л> ООі » 0\Ц, АЦ = 00 у а. Полагая 00\ — 1,по 
теореме косинусов из треугольника АОЦ получим 


“ 5 = д к 2 + Ч 2 ~ 2 Д к «о С08 («V - ?*)• (4.2.2) 


Учитьівая, чтоД к <а„, запишем 


откуда 


а 2 ** а 0 2 


1 - 


2 Д 

— к соз(ш 0 і — <р к ) 
“о 


(4.2.3) 


а------а 0 




соз (ш 0 і — ш к ) 



(4.2.4) 


Гак как второй член в квадратных скобках мал, то, раскладывая 
второй множитель по формуле бинома Ньютона и ограничиваясь 
двумя первыми членами ряда, получим 


а — а 0 — СОЗ (а> 0 I — <р к ). 


(4.2.5) 


6. в С. Пугачев 


и др. 


81 


Теперь можно записать 

Г (а) = А[а й ~ Д к еоз(<Ѵ — ® к )]- (4.2.6) 

Разложив функцию Р в ряд по степеням Д к соз(ш 0 ^ — э к ) и огра¬ 
ничиваясь двумя членами разложения, получим 

р («) =* Р Оо) [ 1 - соз {щі - ч»к)], (4.2.7) 

где р = р' {л 0 )ІР(а й ) — коэффициент, характеризующий крутиз¬ 
ну диаграммы направленности в точке пересечения с осью рав¬ 
носигнальной зоны. Подставляя выражение (4.2.7) в формулу 
(4.2.1) и учитывая, что 1! 0 —II т Р(<г 0 ) есть амплитуда сигнала в 
случае, когда цель находится на оси равносигнальной 1 зоны, по¬ 
лучим 

н= (У 0 [1 - !іД к соз(Ѵ — ср к )|. (4.2.8) 

Амплитуда ІІ 0 выражается формулой 


Р( ао )Р п ф)\ КОпОк-,/ к а Р* я 


8 *Ц,Ц, 


(4.2.9) 


где /\,(Р) — уравнение диаграммы направленности передатчи¬ 
ка, (3— угол между направлением на максимум диаграммы на¬ 
правленности передающей антенны и направлением на цель, 
1 *— длина волны, С} п и С} К — коэффициенты усиления передаю¬ 
щей и приемной антенн, О п и Ь к — расстояния от передат¬ 
чика до цели и от цели до координатора, Р — мощность передат¬ 
чика, к а ■— коэффициент передачи по мощности от антенны к 
преобразователю энергии радиоволн в напряжение, р с — вход¬ 
ная проводимость преобразователя (смесителя), а ц —эффектив¬ 
ная отражающая поверхность цели. 

Таким образом, при отклонении цели от оси равносигнальной 
зоны высокочастотные сигналы, идущие к координатору, модули¬ 
руются по амплитуде. Модуляция осуществляется сканирующим 
лучом. 

В координаторе осуществляется демодуляция высокочастот¬ 
ных сигналов и выделяется огибающая (4.2-8). Переменная со¬ 
ставляющая огибающей является сигналом рассогласования. 


и К ~кі / соз (о> 0 / - ср к ), (4.2.10) 


где к — коэффициент усиления. Как видно, радиолокационный 
координатор цели со сканирующим лучом формирует сигнал рас¬ 
согласования в виде переменного тока и является координато¬ 
ром полярным. 

Выражение (4.2.10) получено при постоянных значениях 
дальностей и Р и (|3) = сопзі При самонаведении дальности из¬ 
меняются. Это приводит к изменению в широких пределах мощ¬ 
ности сигналов, действующих на вход приемника. Из (4.2.8) и 
(4.2.9) видно, что изменение дальностей приводит к изменению 
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амплитуды огибающей. Но в амплитуде огибающей содержится 
информация об угле рассогласования. Следовательно, изменение 
дальностей может привести к искажению полезной информации. 
Этого допустить нельзя. Поэтому предусматриваются меры, на¬ 
правленные на устранение вредного влияния ложной амплитуд¬ 
ной модуляции сигналов, действующих на вход приемника. 
Эффективной мерой является, в частности, автоматическая ре¬ 
гулировка усиления. Работа АРУ по существу сводится к изме¬ 
нению коэффициента к в формуле (4.210). Коэффициент изме¬ 
няется так, чтобы произведение кі/ 0 было постоянным. 

Значения функции Р п (?) в процессе самонаведения также из¬ 
меняются. Если координатор активного действия, то, как прави¬ 
ло, на передачу и на прием используется одна антенна. Следо¬ 
вательно, а = р, Р а (Р) = ^(а). Можно показать, что в этом 
случае 

и к = 2А^оіР Д кСо$(<Ѵ — <?„), (4.2.11) 

где І/оі = 1/ 0 Р (л 0 )ІР п іф). Если координатор полуактивного дей¬ 
ствия, то закон изменения угла р в функции Р„{$) зависит от 
того, сканирует или не сканирует луч передатчика. При скани¬ 
рующем луче сигнал, действующий на вход приемника, будет 
подвергнут дополнительной модуляции периодической функцией, 
частота которой равна частоте сканирования луча передатчика 
ш„. Для устранения вредного влияния дополнительной модуля¬ 
ции необходимо обеспечить неравенство о> 0 =^о> п . В таком слу¬ 
чае появляется возможность отфильтровывать модулирующую 
функцию с частотой о> п . Если луч передатчика не сканирует, то 
значения функции Р п ($) за время самонаведения изменяются 
медленно и могут быть скомпенсированы АРУ. 

В системе самонаведения сигнал со сканирующего координа¬ 
тора может использоваться или непосредственно в виде пере¬ 
менного тока или после преобразования переменного тока в 
постоянный. При преобразовании производится разложение про¬ 
странственного рассогласования на оси декартовой системы ко¬ 
ординат или формирование сигналов, пропорциональных ампли¬ 
туде и начальной фазе переменного тока. Как в первом, так и во 
втором случаях необходим опорный сигнал. Опорным назы¬ 
вается сигнал в виде переменного напряжения или тока с по¬ 
стоянной амплитудой и частотой, равной частоте сканирования 
луча. Начальная фаза опорного сигнала равна нулю и опреде¬ 
ляет положение одной оси декартовой системы координат, т. е. 
начало отсчета угла <р к . 

На рис. 4.2.3 показана функциональная схема радиолокаци¬ 
онного координатора со сканирующим лучом для случая, когда 
сигнал цели является импульсным. Высокочастотные сигналы 
цели в смесителе СМ, складываясь с сигналами гетеродина 
Гет., преобразуются в сигналы промежуточной частоты, которые 
затем усиливаются усилителем промежуточной частоты УПЧ. 

6 * 
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Видеодетектор ВД преобразует радиоимпульсы в видеоимпуль¬ 
сы, усиливаемые усилителем ВУ. Детектор сигнала рассогласо¬ 
вания (демодулятор) ДСР формирует огибающую. Усилитель 
сигнала рассогласования УСР отделяет постоянную составляю¬ 
щую огибающей и выделяет сигнал рассогласования « к . Систе¬ 
ма автоматической регулировки частоты гетеродина АРЧГ обес¬ 
печивает изменение частоты генерируемых гетеродином сигна¬ 
лов в соответствии с изменением частоты сигналов, действующих 
на вход координатора так, чтобы на входе УПЧ частота сигна- 



Рис. 4.2.3 


ла не изменялась- Генератор опорного напряжения «ГОН механи¬ 
чески связан с двигателем Д, обеспечивающим сканирование 
луча. 

Выходным сигналом координатора является переменное на¬ 
пряжение и к . Постоянные времени фильтров ДСР и УСР малы 
по сравнению с фильтрами последующих преобразователей. По¬ 
этому координатор со сканирующим лучом можно считать без¬ 
ынерционным элементом системы самонаведения, а уравнение 

«к = ^кА С08(<Ѵ — » к ), (4.2.12) 

где &рГ/ 0 , можно считать уравнением, приближенно описы¬ 
вающим работу координатора. 

§ 4.3. КООРДИНАТОРЫ С МГНОВЕННОЙ 
РАВНОСИГНАЛЬНОЙ ЗОНОЙ 

Координаторы с мгновенной равносигнальной зоной имеют 
по четыре приемных канала, входы которых расположены по¬ 
парно по осям О к у к и О к д к (рис. 4.1Д). Пара каналов, располо¬ 
женных по оси О к у к , формирует сигнал, пропорциональный углу 
Дкі. Другая пара формирует сигнал, пропорциональный углу Д„ 2 . 
Следовательно, координаторы с мгновенной равносигнальной зо¬ 
ной являются декартовыми. 

Диаграмма направленности антенной системы амплитудного 
координатора состоит из четырех пересекающихся на оси равно¬ 
сигнальной зоны лепестков, каждый из которых относится к оп- 
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ределенному каналу. Точки приема всех каналов практически 
совмещены. Углы между осью равносигнальной зоны и направ¬ 
лениями на максимумы лепестков равны о 0 . На рис. 4.3.1,а пока¬ 
зана пара лепестков. 

Если цель находится на оси равносигнальной зоны, то сигна¬ 
лы на входах приемников всех каналов одинаковы. Когда цель 
отклонится от оси, значения функции Р (а) для каждого канала 
будут своими. В отличие от координатора со сканирующим лу¬ 
чом при постоянном смещении цели аргументы функции Р в 
рассматриваемом случае будут постоянными. Из рис. 4.3.1,а на¬ 



ходим для первого канала а, =-=а 0 -Ь Д к1 , для второго а 2 =а 0 — Д КІ , 
аналогично для третьего и четвертого а 3 =а 0 4-Д к ,. а 4 =а 0 — Д к2 . 
Разложив функцию Р в ряд Тейлора относительно ее значения 
^(««) и ограничиваясь двумя членами разложения, представим 
Сигналы на входах приемников соответствующих каналов в виде 

Иі-Ц>0+І»Д«і)*(0, «2=<Л(1-|*Лкі )е{і), (4.3.1) 

и 3 ,и 0 (\+^ к2 )е((). и 4 -1/ 0 ( \-*Ь к2 )е(і), (4.3.2) 

где ІІ 0 = и р (а ), І1 0 е( () — сигнал передатчика. Из ( 4 . 3 . 1 ) и 
(4.3.2) видно, что информация об угле рассогласования содер¬ 
жится в амплитудах сигналов, действующих на входы каналов 
координатора. Для выделения этой информации формируют сум¬ 
мы Ц 3 + П 4 и разности и \— и 2 , и.з — « 4 , перемножают со¬ 

ответствующие суммы и разности и осредняют их. 

“ результате суммирования получается 


й,- 4-» 2 — «,+ «4=2г/ 0 е(О- 

Считание дает 

(4.3.3) 

«1- И, 2 і/ 0 |іД к , <?(*), 

(4.3.4) 

»з— «4="2і/ 0 |*Д й в(0. 

(4.3.5) 
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На вход множительного устройства одной пары каналов посту¬ 
пают сигналы к, (и, + и 2 ) и к 2 (иі—и 2 ), другой пары — 
и й 4 (м 3 и 4 ). Коэффициенты к и к 2 , Аз, к 4 являются коэффициен¬ 

тами усиления соответствующих каналов. 

Для непрерывного сигнала, когда е(() = соз ч>і , после пере¬ 
множения получаем 

к иІ А, к 2 (м,+ и 2 ) (и, и,) = 2 А МІ А, А, І1 0 2 р.А к , (1 + соз 2 <о/). (4.3.6) 

где коэффициент усиления множительного устройства. 

Осредняя результат умножения за время Т=п2к!ш, где п _про¬ 

извольное целое число, получим 

и кі— 2^мі ^фі к 1 к 2 и о 2 а^ к1 = А 12 Д к1 , (4.3.7) 

где Афі — коэффициент усиления осреднителя. Аналогично для 
второй пары каналов получим 


и к2 Д к2 . (4.3.8) 

В качестве суммирующих и вычитающих устройств исполь¬ 
зуют специальные кольцевые схемы и волноводные двойные 



Рис. 4.3.2 

тройники. Умножение производится на фазовых коммутаторах 
ФК. Осреднение осуществляется фильтрами низкой частоты Ф, 
которые не пропускают гармоник с частотой 2ш. 

Равенство (4.3.3) показывает, что сумма сигналов не несет 
информации о рассогласовании. Вместо суммы из-{-и 4 во вто¬ 
рой паре каналов, можно использовать сумму щ + и 2 , получен¬ 
ную в первой паре каналов. Это обстоятельство дает возмож¬ 
ность уменьшить число приемно-усилительных каналов коор¬ 
динатора до трех. 

На рис. 4.3.2 показана функциональная схема амплитудного 
радиолокационного координатора цели с мгновенной равносиг¬ 
нальной зоной. На схеме учтено, что обычно усиление сигналов, 
отраженных от цели, производится на промежуточной частоте. 
Гетеродин и блок АРУ могут быть общими для всех каналов. 
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Система АРУ стремится обеспечить постоянство коэффициентов 

к\2 и ^ 34 - 

Диаграмма направленности антенной системы фазового ко¬ 
ординатора состоит также из четырех лепестков, но оси симмет¬ 
рии лепестков в этом случае не пересекаются с осью координа¬ 
тора. Другой особенностью антенной системы является то, что 
антенны различных каналов смещены от оси координатора на 
некоторую величину с?/2. Величина й называется базой антенной 
системы. На рис. 4.3.1,б показа¬ 
на пара лепестков. 

Если цель находится на оси 
равносигнальной зоны, то сигна¬ 
лы на входах приемников всех 
каналов одинаковы. При откло¬ 
нении цели от оси равносигналь¬ 
ной зоны значения функции Р из¬ 
меняются в соответствии с углом 
рассогласования, но одинаково 
для данной пары каналов. Следо¬ 
вательно, при сравнении ампли¬ 
туд входных сигналов нельзя по¬ 
лучить информацию об угле рас¬ 
согласования. Сигнал рассогласования в данном случае форми¬ 
руется путем сравнения фаз. Фазы сигналов, действующих на 
входы приемников, по-разному изменяются в зависимости от 
угла рассогласования. Изменение фаз при отклонении цели от 
оси равносигнальной зоны стало возможным из-за того, что в 
антенной системе фазового координатора й Ф 0, тогда как в 
амплитудном координаторе о!—0. Из рис. 4.3.3 видно, что при 
Акіэ 4 0 сигнал, принятый антенной 2, будет сдвинут по фазе от¬ 
носительно сигнала, принятого антенной 1, на угол 



Ті = Д-сГзіпЛ к1> (4.3.9) 

Л 

где — длина волны. 

Аналогично при Д к2 ФО получим 

—— (і 5ІП Д к2 • (4.3.10) 

При непрерывном излучении сигналы на входах приемников 
можно представить в виде 

И 1= ^ ш ^( Д кі)с08шА и 2 =1! т Г{ Д К1 )С05М — «Рі), | (4.3.11) 

“з= Ѵ т р И 4 = и т Р (Д к2 ) С05 («о* — Ф 2 ). I 

Для формирования сигналов рассогласования формируют про¬ 
изведения ц, . и 2 , п 3 -ц 4 и осредняют их. В результате полу¬ 
чается 
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(4 3.12) 


И к1 2 ^ ^2^МІ &ф1 ^гп^ 2 (^к\) :0 * ?1> 

М к2~ ~ ^3 ^4 ^м» ^ф2 ^т~ ( Д кз) СОЗ<р 2 . 

Равенства (4.3-12) показывают, что на выходной сигнал вли¬ 
яет не только фаза, но и амплитуда входных сигналов. Зависи¬ 
мость и к от Д к приводит к переменности коэффициента усиления 
координатора, что в свою очередь приводит к нежелательной 
зависимости динамических свойств системы самонаведения,, от 
величины рассогласования. Эта зависимость может быть исклю¬ 
чена путем введения ограничений сигналов по амплитуде. При 
наличии ограничителей ослабляется требование к АРУ. В этом 
случае можно не строго выдерживать постоянными произведе¬ 
ния и т Р (А к1 ), і/ т Р (Д к2 ), важно лишь, чтобы амплитуда сигна¬ 
лов была больше порога ограничения, заданного параметрами 
схем ограничителей. 

Равенства (4.3.12) показывают, что выходной сигнал связан 
с фазой через косинус, вследствие чего знак выходного сигнала 
не зависит от знака рассогласования. Для устранения этого не¬ 
достатка в один из каждой пары каналов, например в первый 
и третий, вводят фазосдвигающие цепи, изменяющие фазы сигна¬ 
лов на я/2. Тогда 

"і — и» р ( д «) зіп <о(, и 3 =» и т р (Д к2 ) зіп ы 

и осреднение произведений и\ ■ иг, и 3 ■ щ с учетом ограничений 
по амплитуде даст 

“м— ~7Г ^огр аіп ?1» К к2— ~ ^м2^ф» ^огр 5 ' П *?2 > (4 3.13) 

где и 9гр ^= сопзі — амплитуда сигналов на выходе ограничите¬ 
лей. Для простоты принято, что пороги ограничений для всех 
ограничителей одинаковы. 

Обычно при самонаведении углы Д к] , Д к2 , <р,, ір 2 малы, поэтому 
вместо равенств (4.3.9) и (4.3.13) приближенно можно принять 
равенства (4.3.7) и (4.3.8), где 

кі2~ к м1 кф^ и 2 огр а ~, к ЗІ ~ к м2 &Ф2 и* • • 

л Л 

На рис. 4-3.4 показана функциональная схема фазового коорди¬ 
натора. Заметим, что для исключения влияния неидентичности 
характеристик приемных каналов в фазовых координаторах, так 
же как в амплитудных, может производиться суммарно-разност¬ 
ная обработка входных сигналов. 
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Особенностью фазового координатора является неоднознач¬ 
ная зависимость выходных сигналов от угла рассогласования. Из 
равенств (4.3.9) и (4.3.13) видно, что выходные сигналы будут 
равны нулю не только при Д КІ = 0, но и при 

2тг . 2я 

- а5іпа к1 =яіг, - а зіп Д к2 — тт., 

\ X 


где пит — произвольные целые числа, т. е. при 

л . пХ . тХ 

Д к ,= агсзт —, Д к2 =агсзт- (4.3.14) 

24 2 24 

образуются ложные равносигнальные зоны. Эта неоднозначность 
может быть практически устранена путем выбора такой шири¬ 
ны диаграммы направленности антенн, при которой уже первая 
ложная равносигнальная зона находилась бы за пределами ос¬ 
новного лепестка. 



Рис. 4.3.4 


Из (4.3.14) следует, что первая ложная зона (п — т,— \) 
возникает при угле между осью равносигнальной зоны и направ¬ 
лением на цель, равном: 

л* • * 

Д*— агс зш — . 

24 


Следовательно, ширину диаграммы направленности Ѳ необходи¬ 
мо выбирать из условия 


Ѳ < агс зіп — . 

24 


(4.3.15) 


При рассмотрении координаторов с мгновенной равносиг¬ 
нальной зоной принималось, что передатчик работает в режиме 
непрерывного облучения цели и не расположен на ракете. Для 
активного координатора также имеет место пропорциональная 
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зависимость выходных сигналов от углов рассогласования, но 
коэффициенты к і2 и кщ в амплитудном координаторе изменяются 
в 4 {7 0 і 2 /і/о раз, в фазовом — в два раза. 

Импульсный режим работы требует дополнительной обра¬ 
ботки сигналов. После фазовых коммутаторов производится 
амплитудное детектирование импульсов. Сглаживающий фильтр 
стоит на выходе амплитудного детектора. 

Радиолокационные координаторы имеют ряд нелинейных 
элементов: преобразователи частоты, детекторы, фазовые комму¬ 
таторы. Кроме того, координаторы имеют нелинейности, связан¬ 
ные с пеленгационной характеристикой: зона нечувствительности, 
завалы и ложные нули, обусловленные диаграммой направ¬ 
ленности антенной системы, включающей дополнительные боко¬ 
вые лепестки- Эксперименты показывают, что все эти нелиней¬ 
ности при описании динамических свойств координатора в це¬ 
лом могут не учитываться, если измеряемые углы малы. 

Динамические свойства координаторов с мгновенной равно¬ 
сигнальной зоной приближенно описываются линейными диффе¬ 
ренциальными уравнениями 

Т К и к1 ~Ь и к ] = к к Д К ], 

Г ж Ы к2~Г ^к2 “ к к & кі , 

где к к — коэффициент усиления, а Т к — постоянная времени 
координатора, практически равная постоянной времени выход¬ 
ного фильтра низких частот (0,02 -0,2 сек). 

§ 4.4. ПОМЕХИ, ДЕЙСТВУЮЩИЕ НА РАДИОЛОКАЦИОННЫЕ 
КООРДИНАТОРЫ 

Помехи, действующие на радиолокационные координаторы 
цели, могут быть внешними и внутренними, естественными и 
искусственными. 

К внешним естественным помехам относятся помехи, назы¬ 
ваемые федингом и блужданием центра радиолокационного от¬ 
ражения. Целями при самонаведении могут быть самолеты, 
корабли и другие объекты, имеющие сложную конфигурацию. 
Размеры целей обычно значительно больше длины радиоволны. 
Отражающие способности различных частей целей различны. 
Радиоволны, отраженные от различных частей цели, могут отли¬ 
чаться друг от друга как по амплитуде, так и по фазе. В точке 
приема радиоволны, отраженные от различных частей цели, 
интерферируют. Взаимное положение цели и приемника непре¬ 
рывно изменяется. В результате интерференции принятый сигнал 
изменяется случайным образом по амплитуде и фазе. Если слож¬ 
ную цель представить в виде точечного источника, то для созда¬ 
ния в точке приема условий, соответствующих реальной цели, 
интенсивность излучения точечного источника должна флуктуи- 


(4 3.16) 
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ровать и, кроме того, положение точечного источника должно из¬ 
меняться случайным образом относительно геометрического 
центра цели. 

Флуктуации амплитуд принятых сигналов, соответствующие 
случайным изменениям интенсивности излучения точечного ис¬ 
точника, принято называть федингом, а случайные перемещения 
точечного источника — блужданием центра отражения. Таким 
образом, фединг — это электромагнитное явление, проявляю¬ 
щееся в изменении мощности принимаемых сигналов. Фединг 
регистрируется ненаправленной антенной и при этом преобра¬ 
зуется в флуктуации напряжения или тока. Фединг включает 
также случайные изменения амплитуд, связанные с нестабиль¬ 
ностью передатчика, затуханием радиоволн при распространении 
их от передатчика до цели и от цели до приемника, случайным 
изменением поляризации волн и другими явлениями. 

Блуждание центра отражения — также электромагнитное 
явление, однако проявляется оно в виде перемещения цели. Бу-' 
дем далее полагать, что речь идет о линейном перемещении. 
Блуждание центра отражения можно зарегистрировать прием¬ 
ником с антенной, обладающей свойством направленности. 
Блуждание центра отражения происходит в районе цели. Теоре¬ 
тические исследования [11] и эксперименты [10, 9] показывают, 
что центр отражения в процессе блуждания может выходить за 
контуры цели. 

Вероятностные характеристики фединга и блуждания центра 
отражения существенным образом зависят от типа цели и дли¬ 
ны волны. Фединг и блуждание центра отражения — стационар¬ 
ные случайные процессы с равными нулю математическими ожи¬ 
даниями. 

Если блуждания центра отражения нет, то отраженный 
сигнал можно представить в виде 

Ц(і) = і/ 0 +Х и (і) [вольт], 

где ІІ 0 — средняя составляющая сигнала на выходе приемника; 
Х ѵ — стационарная случайная функция времени, характеризую¬ 
щая флуктуации амплитуд отраженного сигнала. Чтобы исклю¬ 
чить влияние номинальной мощности передатчика, а также даль¬ 
ности от передатчика до цели и от цели до приемника, функцию 
Х и {() относят к среднему значению отраженного сигнала Х ф (і)— 
Безразмерная случайная функция Х ф принимается 
за характеристику фединга. Отраженный сигнал представляется 
так: 

и {()= и 0 [] + Х ф (()} [вольт]. (4.4.1) 

На рис. 4.4.1 для примера показана функция Х ф для случая, 
когда целью является самолет, облученный радиоволнами сан¬ 
тиметрового диапазона. Нормированная корреляционная функ- 
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ция к х (х)1о х * показана на рис. 4 4.2. Приближенно корреляцион¬ 
ная функция к х (^) может быть представлена формулой 

к х ( г .) = о^ 2 е -в| '< со$[К, (4.4.2) 

где а=24, р — 40. Дисперсия <з х * случайной функции Л' ф в рас¬ 
сматриваемом случае равна примерно 0,0625 [12]. На рис. 4.4.3 



Рис. 4.4.1 


показана нормированная спектральная плотность 5 Дш)/а Л . 2 . Дна 
литически функция $*(<«) представляется в виде 


5 ,И= 


а х 2 Г а + а 

2тг ! (ш + Р) 2 -Ьа 2 (со—р)2-|_ а з 


(4.4.3) 





Между функциями к х (т) и 5 х (ш) существует известная связь 

оо 

М т ) = $ ( ш ) соз ют сіш, (4.4.4) 


5 л» = 


2к 


оо 

1 


к х (т) соз мт а'т. 


(4 4.5) 


На рис. 4.4.4 представлен график нормированной спектраль¬ 
ной плотности блуждания центра отражения. Кривая спектраль- 



(4.4.6) 


ной плотности хорошо аппроксимируется функцией 

9,67 о 2 

483,4+0,4 56ш 2 ~-Р0,б6Іо) 4 ' 

Спектр случайной функции, характеризующей блуждание центра 
отражения, практически ограничивается частотой примерно 
50 / 2тг = 8 гц. Дисперсия блуждания зависит от размера цели 
и определяется формулой [9] 

°б =0,0441 і 2 [м 2 \, { 4,4.7) 

где Ь — наибольший размер цели. Формула справедлива для 
случая, когда цель представляет собой самолет и ширина диаг¬ 
раммы направленности превосходит размер цели. 


4язф[6 г х 

0,Ю х 

шов 

<УЙ 

0,02 

^ 2 6 6 8 10 12 М 16/, герц 

Рис. 4.4.3 
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Рис. 4.4.4 


Для приближенной оценки точности измерения координат 
блуждание можно представить случайным процессом с постоян¬ 
ной (в полосе частот ДДС8 щ) спектральной плотностью, рав¬ 
ной 

5 б —0,000451* [м 2 /сек]. (4.4.8) 


Внешними являются также естественные помехи атмосферно¬ 
го и космического происхождения. Такого рода помехи приво¬ 
дятся ко входу антенны приемника и оцениваются величиной 
шумовой температуры антенны Г ш . На рис. 4.4.5 приведена зави¬ 
симость шумовой температуры [7] от частоты электромагнитных 
колебаний. Спектральная плотность такого рода помех $ ш , опре¬ 
деляется равенством 


5 ш2 


=ьт„ 


ватт 

герц 


(4.4.9) 


где к *= 1,37 • ІО -23 ватт/герц ■ градус. 

К внешним относятся помехи, созданные противником. Эти 
помехи по характеру действия на измеритель координат можно 


93 




разделить на две части. К одной части относятся помехи, дейст¬ 
вие которых приводит к нарушению нормального режима рабо¬ 
ты отдельных элементов схемы измерителя. Примером может 
служить помеха большой мощности в виде непрерывных немо- 
дулированных колебаний на несущей частоте. Такая помеха, 
воздействуя на АРУ, приводит к нарушению нормального режи¬ 
ма работы усилителя промежуточной частоты. К другой части 

относятся помехи, примешива¬ 
ющиеся к полезному сигналу 
и тем самым искажающие его. 
Большое многообразие такого 
рода помех можно свести к по¬ 
мехам, которые по воздейст¬ 
вию на измеритель координат 
аналогичны федингу, и к по¬ 
мехам, аналогичным блужда¬ 
нию центра отражения. Учет 
таких помех сводится к соот¬ 
ветствующему изменению 
спектральных плотностей фе¬ 
динга и блуждания центра от¬ 
ражения. Из сказанного сле¬ 
дует, что для объективной 
оценки работы измерителей не¬ 
обходимо задавать характери¬ 
стики помех типа фединга и 
блуждания центра отражения 
для принятых условий их ра¬ 
боты. Эти условия можно свя¬ 
зывать с типом целей, так как различные цели по-разному обес¬ 
печиваются средствами радиопротиводействия. 

Широкое применение находят пассивные помехи в виде полу¬ 
волновых дипольных отражателей. Эффективным средством 
борьбы с пассивными помехами является селекция цели по ско¬ 
рости, дальности и угловому положению. 

К внутренним помехам относятся шумы, генерируемые эле¬ 
ментами системы. Известно, что все частицы вещества, включая 
и электрически заряженные, находятся в тепловом движении. 
Беспорядочное движение заряженных частиц равносильно элект¬ 
рическому току, меняющему свою величину и направление слу¬ 
чайным образом. Случайно изменяющийся ток создает меняю¬ 
щееся в соответствии с током напряжение. Это и есть шум. 
Шумят сопротивления, конденсаторы, электронные лампы, полу¬ 
проводниковые и другие элементы, температура которых выше 
абсолютного нуля. 

Кроме теплового шума, в электронных схемах возникает шум. 
связанный с так называемым дробовым эффектом. Дробовый 
эффект проявляется в виде флуктуации числа электронов около 


300 %— 



Рис. 4.4.5 
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среднего значения, соответствующего расчетному значению тока. 

Внутренние шумы порождаются также флуктуациями элект¬ 
рических и магнитных параметров элементов схем координато¬ 
ров и другими явлениями. 

Обычно внутренние шумы приводятся ко входу антенны при¬ 
емника. Приведенная спектральная плотность шумов 5 Ш , посто¬ 
янна вплоть до частот порядка 10 12 -н ІО 13 герц и равна 

5 ші=&7’, ~ — 1 | [ ватт/герц ], (4.4.10) 

где к 1,37 • 10- 23 ватт/герц ■градус , Т 0 — 290° по Кельвину, 
Т А — температура антенны также по Кельвину, к ш — коэффи¬ 
циент шума. Величина к ш в основном определяется типом вход¬ 
ных усилителей- В радиолокационных приемниках с обычными 
полупроводниковыми или ламповыми усилителями к ш — 15-^-50. 
В приемниках, первые каскады усиления которых собраны на 
малошумящих параметрических усилителях, коэффициент к ш 
может достигать значений, равных 1,3. 


§ 4.5. ТОЧНОСТЬ РАДИОЛОКАЦИОННЫХ КООРДИНАТОРОВ 


Полное исследование точности работы радиолокационного 
координатора — сложная задача. Сложность прежде всего обу¬ 
словлена тем, что координатор содержит ряд нелинейных преоб¬ 
разователей. Аналитическое исследование модуляторов, детекто¬ 
ров, преобразователей частоты и других нелинейных элементов, 
работающих под действием помех, не является задачей курса. 
При рассмотрении координатора как динамического элемента 
системы самонаведения обычно ограничиваются приближенной 
оценкой его точности. 


Чтобы иметь возможность произвести сравнительного оценку 
различных типов координаторов, допустим, что координатор со 
сканирующим лучом, как и координаторы с мгновенной равно¬ 
сигнальной зоной, используется для измерения рассогласований 
и Д к2 . Разложение сигнала рассогласования (4.2.10) на со¬ 
ставляющие (4.3.7), (4.3.8) производится координатным преоб¬ 
разователем (фазовым коммутатором). При этом используется 
опорное напряжение. На выходе преобразователя стоит фильтр 
низких частот. Для упрощения задачи положим ір к == 0 и в даль¬ 
нейшем под Д к будем понимать только Д КІ . Примем также, что 
сигналы цели являются непрерывными. 

Помеха типа фединга приводит к флуктуациям амплитуды і/ 0 . 
В соответствии с равенством (4.4.1) будем учитывать влияние 
фединга путем умножения амплитуды П 0 на (1 + Хф).Блужда¬ 
ние центра отражения приводит к случайному изменению угла 
рассогласования С учетом блуждания центра отражения 
рассогласование на дальности Д можно представить в виде 
к==л с+ А'о'Д где Д с — полезный сигнал, т- е. угол между осью 
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равносигнальной зоны и направлением на геометрический центр 
цели, А' 6 — стационарная случайная функция времени, харак¬ 
теризующая помеху типа блуждания центра отражения. 

В соответствии с изложенным в § 4.2 и 4.3, учитывая действие 
помех, представим сигнал, действующий на вход координатора 
со сканирующим лучом, в виде 


^Лі 0 + Ч>) 


1 — I 1 1 Д с + 


Хв_ 

О 


СОЗ О> 0 і 


СО5 0>р (4.5.1) 


сигналы на входах амплитудного координатора с мгновенной 
равносигнальной зоной 


И] = О 0 (і-Ь Аф) 


и 2 - и о (1 -Ь Аф) 



\ 


(4.5.2) 


сигналы на входах фазового координатора с мгновенной равно 
сигнальной зоной 


и г = к о и о (1 + А'ф) Р I 
и 2 = к 0 і / 0 (1 + Аф) Р | 


Д с + — \ соз ші, 
Я ) 


Д с + ~>)соз 


ті 



! 


(4.5.3) 

где к 0 — 1/Р (* 0 ) • 

На один вход координатного преобразователя действует пере¬ 
менная составляющая огибающей сигнала (4.5.1), равная: 


Ш п 


А"ф — р (1 + А'ф) Д с + 



соз ш 0 і 


(4.5.4) 


На другой вход действует опорное напряжение 

«2і = и оп соз ш 0 і. (4.5.4 / ) 

После обработки в соответствии со схемами, показанными на 
рис. 4.3.2 и 4.3.4, сигналы на входах фазовых коммутаторов 
представляются в следующем виде. Для амплитудного коорди¬ 
натора с мгновенной равносигнальной зоной 

«п= 2 к, ц 0 р ( і + А ф ) ^ Д с 4- соз т п і, 

«21 :=== 5 огр СОЗ чі п І, 

где <» п — промежуточная частота. При формировании и 2 \ учте¬ 
но, что амплитуда сигнала (4.3.3) не несет информации о рас¬ 
согласовании и может быть ограничена постоянной величинойІ7 0гр . 


(4.5 5} 
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Для фазового координатора с мгновенной равносигнальной 
зоной 

«п = ^огр ЗІП 0) п І, 


^21 ^огр СОЗ 


Л- 


2^ 


Л Д с + 


Аб ' 

О 


(4.5.6) 


В равенствах (4.5.6) учтена малость углов рассогласования и 
возможность ограничения сигналов фазового координатора по 
амплитуде. 

Фазовые коммутаторы и координатный преобразователь осу¬ 
ществляют перемножение « и и « 2 ь Результат умножения посту¬ 
пает на вход фильтра низких частот. Выходной сигнал координа¬ 
тора складывается из низкочастотных составляющих произве¬ 
дения «п « 2 і. Принимая во внимание ограничивающее действие 
фильтра низких частот, стоящего на выходе фазового коммута¬ 
тора, исключим из произведения те члены, которые явно не прой¬ 
дут на выход координатора. Представим сигнал на входе низко¬ 
частотного фильтра координатора со сканирующим лучом в виде 

и^-Ѵ-Кк и 0 ІІ оп ( соз % і- Д с - 4с -- , 

2 \ р. и и } 

(4 5.7) 

где к и — коэффициент усиления множительного устройства. На 
входе фильтра амплитудного координатора с мгновенной равно¬ 
сигнальной зоной 

И С ~ Р к у к и1 Ѵ 0 (У огр ( Д с + + Х ф Д с + |, (4.5.8) 


на входе фильтра фазового координатора с мгновенной равно¬ 
сигнальной зоной 


« с = к 



огр 



(4.5.9) 


Из равенства (4.5.7) видно, что на координатор со сканирую¬ 
щим лучом наряду с полезной составляющей Д с действует слу¬ 
чайное возмущение 


Х г 


2Х Л 


СОЗ ш 0 І 


X 

Э 


6 -А" Ф Д С 


ХфХ б 

о 


(4.5.10) 


Из равенств (4.5.8), (4.5.9) находим случайные возмущения, дей¬ 
ствующие на координаторы с мгновенной равносигнальной зоной 
и выраженные в угловой мере 


X ^ * \' \ \ А ф А 5 


Х \— —X- + X ф Д с + 


о 


а 2 


О 


(4.5.11) 

(4.5.12) 


7 . 


в - С. Пугачев 


И др. 
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По существу функции Л',., Хі, Х 2 являются помехами, приве¬ 
денными ко входу координаторов. При приближенном анализе 
слагаемыми Хф'к с и Х ф Х б /1) в правых частях равенств 
(4.5.10), (4.5.11) можно пренебречь, так как при малом угле Л с 
они по сравнению с оставшимися слагаемыми являются величи¬ 
нами более высокого порядка малости. Тогда 

* е = С08 <Ѵ-4г> (4-5.13) 

Ь) 

Х-Х 2 =>Х и = ^. (4.5.14, 


Возмущения (4.5.13), (4 5.14) при фиксированном значении 

дальности будут стационарными случайными функциями време¬ 
ни. Фильтр низких частот — линейное звено, динамические свой¬ 
ства которого описываются передаточной функцией Ф (а). Поэ¬ 
тому для оценки точности измерения углов можно пользоваться 
формулами, известными из теории стационарных систем ([1], 
§7.3, 7.4). 

Для определения дисперсии ошибки измерения угла рассо¬ 
гласования необходимо знать спектральную плотность возму¬ 
щений. 

При фиксированной дальности О(і) — й в = сопзі корреля¬ 
ционная функция случайной функции (4.5.14) равна: 


где к 6 { т) — корреляционная функция помехи типа блуждания 
центра отражения. Спектральная плотность равна: 




5 6 (ч>) 
О 2 


(4.5.16) 


Корреляционная функция случайной функции Х ф соз и> 0 і по опре¬ 
делению равна М [/Ѵф (^) со&<а 0 (-Х ф [і + т) созш 0 (і + т )і- Йз- 
менение фазы косинусоиды на уголо> 0 т равноценно изменению 
положения луча относительно оси равносигнальной зоны. Слу¬ 
чайная функция Х ф не зависит от положения луча, следователь¬ 
но, мы вправе записать 

М [Хф (і) соз ш 0 (-Хф ( і + т, соз ш 0 {( + т)] = 

= М [Х ф (і)Хф [і 4- ')\-М [соз <Ѵ • соз “с (* +■ т )]• 

Среднее значение произведения косинусов за время Т -*-оо рав¬ 
но соз «в 0 т/2, а М [Х ф (і)Хф(( + т)[ = і^ф (т) — корреляционная 
функция фединга. Имея в виду сделанные замечания, а также 
то, что фединг и блуждание центра отражения являются про- 
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■цессами некоррелированными, корреляционную функцию слу¬ 
чайной функции (4.5.13) представим в виде 

ш- ~-йф(т) со 8® 0 т+-1-А в (г). (4.5.17) 

Г О 2 

По формуле (4.4.5) при & А .(-)=& с (т) находим спектральную плот¬ 
ность 

«с (ш) = ——- [$ ф (<П 0 ~{- (В) + 5ф ((О 0 — ш)] -(- —— 5б (и>). (4.5.18) 

Г в* 

Дисперсия ошибки определяется по формуле 

Ѵ = 2 } 5 с (ш)|Ф(гш)рййо. (4.5.19) 

о 

Как видно, на ошибку координатора влияет часть спектра слу¬ 
чайного возмущения, ограниченная полосой пропускания фильт¬ 
ра низких частот. Полоса пропускания выходного фильтра коор¬ 
динатора определяется спектром полезного сигнала и обычно не 
превосходит 10 гц. Эксперименты показывают [12], что в преде¬ 
лах такой полосы 5 Ф ( ш 0 + “) — $( ш 0 — ш ) —$ («> 0 ). Приближенно 
можно также положить 5 б (®) =* 5 6 (0). Тогда 

«мН = «„= 7^5 б (0), (4.5.20) 

5 с (ш) - 5 с = ~5ф(®о)+ ~т5 б (0). (4.5 21) 

Г О/ 

Во всех предыдущих рассуждениях мы умышленно называ¬ 
ли случайные возмущения, действующие на координатор, поме¬ 
хами типа фединга или блуждания центра отражения. Тем самым 
подчеркивается, что речь идет не только о естественных по¬ 
мехах, создаваемых целью (шумы цели), но и о других, в част¬ 
ности, активных помехах, действие которых аналогично шумам 
цели. В частном случае, когда рассматриваются только шумы 
Дели, а целью является самолет, 5 б (0) определяется формулой 
(4-4.8). Величину 5 ф (ш 0 і следует брать в пределах (0,6 н- 2,3) X 
Хіо- 4 сек. Расчет по формуле (4.4.3) дает заниженные резуль¬ 
таты. 

Анализируя выражения (4.5.10), (4.5.11) и (4.5.12) для слу¬ 
чайных возмущений, действующих на радиолокационные коор¬ 
динаторы цели, можно отметить следующее. На все типы ра¬ 
диолокационных координаторов цели помехи типа блуждания 
Центра отражения действуют одинаково. При наличии рассогла¬ 
сования Д с или помехи типа блуждания центра отражения на 
амплитудные координаторы действуют низкочастотные состав- 

7* 
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ляющие помехи типа фединга. Кроме этих помех, на координа¬ 
тор со сканирующим лучом действуют составляющие помехи 
типа фединга, частоты которых равны или близки к частоте 
сканирования луча. 

На основании изложенного следует отдать предпочтение ко¬ 
ординаторам с мгновенной равносигнальной зоной. Однако это 
не свидетельствует об их явном преимуществе. В конструктив¬ 
ном отношении координаторы со сканирующим лучом значитель¬ 
но проще координаторов с мгновенной равносигнальной зоной. 
Именно это обстоятельство способствует их широкому распро¬ 
странению в системах управления ракетами. Недостатком фазо¬ 
вого координатора с мгновенной равносигнальной зоной являет¬ 
ся отмеченная в § 4.3 неоднозначность- В этом отношении ампли¬ 
тудный координатор цели с мгновенной разносигнальной зоной 
выглядит предпочтительнее. Однако важным преимуществом 
фазового координатора является возможность достаточно про¬ 
стыми способами организовать немеханическое управление по¬ 
ложением оси равносигнальной зоны. Кроме того, в фазовом ко¬ 
ординаторе по сравнению с амплитудным значительно ослабле¬ 
но требование к АРУ, так как в этом случае амплитуда не несет 
полезной информации и может быть ограничена цо величине. 
Роль АРУ в амплитудных координаторах весьма значительна. 
Изменяя соответствующим образом коэффициент усиления, 
можно отчасти компенсировать флуктуации амплитуд и тем 
самым уменьшить ошибку измерения угла рассогласования. За¬ 
метим, что требования к АРУ противоречивы. Для компенсации 
влияния дальности необходима система АРУ с узкой полосой 
пропускания, а для компенсации флуктуаций — с широкой поло¬ 
сой. Практически обычно делают две системы АРУ: быструю и 
медленную. 

Сравнительный анализ радиолокационных координаторов 
цели говорит о том, что нельзя заранее предопределить выбор 
того или иного координатора. При выборе необходимо учитывать 
конкретные условия боевого применения самонаводящейся ра¬ 
кеты, конкретные требования к системе управления. 

Пример 1. Определить дисперсию ошибки измерения угла рассогласо¬ 
вания радиолокационным координатором цели с мгновенной равносигпальной 
зоной, если целью является самолет І = 20 м, а О в =200 м 

По формуле (4.4.7) находим 


или 


4 = 0,0441 . 400 =17,64 м п - 


17,64.57,32 
4,10* 


= 1,45 град". 


Пример 2. Определить дисперсию ошибки измерения угла рассогласо¬ 
вания радиолокационным координатором со сканирующим лучом, если целью 
является самолет і = 20 м, Ѵ в =200 м. и =0,1 1/град, $ф (<о 0 ) = 1,0.10 сек, 
эффективная полоса пропускания фильтра низких частот 4 / э =5 герц. 
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Дисперсия, вызванная блужданием центра отражения, как и в предыду¬ 
щем примере, равна 1,45 град 2 . По формуле 

2 

$Ф =■ — $ ф ("о) 

находим уровень спектральной плотности фединга, выраженного в угловой 
мере 

$ф .1,0. І0~ 4 =2,0. Ю _г град 2 [сек. 

Дисперсию определим по формуле (4.5.19), полагая $ с ( ш ) = 5ф > 

о| = 2 5 ф | | Ф (г<о) р а<*> = 2 5 Ф .2яД/э= 2.2. 10-г . 2к . 5= 1,26 градА 


Дисперсия ошибки равна: 


сз= Оф=1,26+1,45=2,71 град 2 . 


§ 4.6. РАСЧЕТ ДАЛЬНОСТИ ДЕЙСТВИЯ 

Максимальная дальность действия О к радиолокационного 
координатора цели полуактивного типа определяется по фор¬ 
муле 

О к = 

где О п — дальность от передатчика до цели; Р — мощность 
передатчика; а 0 — среднее значение эффективной отражающей 
поверхности цели; (? к . (? п — коэффициенты усиления в максиму¬ 
ме основного лепестка диаграммы направленности антенн при¬ 
емника и передатчика соответственно; А — длина волны; 
•5 Ш — мощность шумов, приходящаяся, на один герц полосы про¬ 
пускания приемника (спектральная плотность шумов); Д/— по¬ 
лоса пропускания приемника; Я — коэффициент различимости. 

При импульсном излучении за мощность передатчика прини¬ 
мается импульсная мощность Р н == Р . при непрерывном — сред¬ 
няя мощность Я ср = Р- На рис. П.1.1 и П.1.2 приложения 1 
приведены кривые, которые демонстрируют возможные в на¬ 
стоящее время Р„ и Р с р генераторов различного диапазона 
волн. 

Коэффициент усиления параболических антенн приближенно 
определяется по формуле 



где а* — диаметр антенны. 


л Г ръ к<г„>-ч 

V 64^Л2с пд/’ 


(4.6.1) 
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Средние значения отражающих поверхностей для различных 
целей и сантиметрового диапазона волн приведены в таблице 1 
приложения 1. 

При выборе длины волны Л учитывается ряд противоречи¬ 
вых факторов. С одной стороны, во избежание дифракции вели¬ 
чину X необходимо всемерно укорачивать. Укорачивание волны 
целесообразно также для повышения защищенности координа¬ 
тора от воздействия помех типа дипольных отражателей и для 
создания компактных антенных систем. С другой стороны, уко¬ 
рочение волны вредно, так как при этом возрастает влияние 
естественных помех (дождь, снег и т. д.) и, кроме того, умень¬ 
шаются эффективные отражающие поверхности целей. Сущест¬ 
венным при выборе длины волны является учет возможностей 
генераторов. Практически, как отмечалось в § 4.1, в системах 
самонаведения используют длины волн сантиметрового диапа¬ 
зона. 

Спектральная плотность шумов $ ш определяется по формуле 

5 ш = 5 Ш 1~Г 5 ш2+^ШЗ > (4.6.3) 

где 5 ш і — спектральная плотность внутренних шумов, опреде¬ 
ляемая равенством (4.4.10), $ ш2 — спектральная плотность шу¬ 
мов атмосферного и космического происхождения на частоте 
несущей, определяемая равенством (4.4.9), 5 ШЗ — спектральная 
плотность искусственных помех на частоте несущей. В обычных 
приемниках величина з ш2 пренебрежимо мала по сравнению с 
$ Ш ,.В приемниках с параметрическими усилителями величина 5 шг 
сравнима с величиной $ Ш1 и ее при расчете дальности следует 
учитывать. 

При импульсном сигнале Л/— 1 /Г и , где Г и — длительность 
импульса; при непрерывном — величина Л/ зависит от вида моду¬ 
ляции несущей. Если несущая модулируется по амплитуде, то 
величина А/ определяется удвоенной шириной спектра модули¬ 
рующей функции. Величина А/ может определяться также доп¬ 
плеровскими частотами или девиацией частоты передатчика. 

Максимальная дальность действия — это та дальность, на 
которой координатор производит захват цели- Момент захвата 
определяется временем, с которого сигнал на выходе координа¬ 
тора начинает превосходить определенный порог, связанный с 
мощностью шумов и вероятностью захвата шума вместо сигнала 
от цели, т. е. вероятностью ложной тревоги Р лт . Следовательно,, 
максимальная дальность зависит от заданной Р лт . 

Выходной сигнал координатора содержит не только полез¬ 
ную часть, но и помеху. Если выходной сигнал больше установ¬ 
ленного порога, то это еще не означает, что принятый сигнал яв¬ 
ляется сигналом цели. О том, что сигнал, величина которого 
больше порога, является сигналом от цели, можно говорить 
с определенной вероятностью. Чем меньше порог, тем меньше 
вероятность правильного захвата при той же вероятности лож¬ 
ной тревоги. Таким образом, порог должен назначаться с учетом 
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желаемой вероятности правильного захвата (правильного обна¬ 
ружения) Р по . По заданным Р. лт и Р п0 определяется требуемое 
отношение сигнал/шум. При этом сигнал оценивается на входе 
приемника. Шум также приводится ко входу. Однако устройство 
(автомат захвата), обеспечивающее пропуск сигналов, величина 
которых больше заданного порога, стоит на выходе приемника. 
В пути от входа к выходу приемника полезный сигнал затухает. 
Кроме того, отношение сигнал/шум уменьшается при несо¬ 
гласованной полосе пропускания приемника со спектром полез¬ 
ного сигнала, при прохождении сигнала через нелинейные эле¬ 
менты и по другим причинам, связанным с неидеальностью ра¬ 
боты элементов схемы координатора. Для сохранения на выходе 
приемного устройства расчетного значения сигнал/шум, соот¬ 
ветствующего принятым значениям Р лт и Р п0 , отношение сигна¬ 
ла к шуму на входе приемника необходимо брать больше рас¬ 
четного. Поэтому вводится коэффициент различимости Я, кото¬ 
рый определяется по формуле 

Р = Р р Ра Р а Р п , (4.6.4) 

где Р р — коэффициент, равный требуемой величине отношения 
сигнал/шум, которая соответствует принятым вероятностям 
правильного обнаружения и ложной тревоги; Ра — коэффици¬ 
ент, учитывающий потери за счет несогласованности полос про¬ 
пускания и подавления сигнала шумов при детектировании, Р а — 
коэффициент, учитывающий ослабление сигнала за счет отклоне¬ 
ния направлений приема и излучения от направлений на макси¬ 
мумы диаграмм направленности соответствующих антенн; 
/?„ — коэффициент, учитывающий затухание сигнала в трактах 
приемника. Величина Р р берется из таблицы 2 приложения 1, рас¬ 
считанной при Р лт — 10“ 10 [26]. Величина Ра имеет порядок 
4-е 5. Величина Р а обычно принимается равной 1,45. Величина 

имеет порядок 1,6 -е 2,0. 

На максимальную дальность действия оказывает влияние 
ослабление энергии радиоволн вследствие поглощения и рассея¬ 
ния в неоднородной атмосфере, осадках и облаках. Это влияние 
учитывается введением в формулу (4.6 1) множителя е _0 ’ П5,о к, 
в котором ѵ — коэффициент затухания, выраженный в децибелах 
на километр дальности. Коэффициент затухания определяется 
по кривым, приведенным, например, в [3]. Величина коэффициен¬ 
та ѵ увеличивается при уменьшении длины волны. Например, 
при сильном дожде для ^ = 3,0 см коэффициент затухания ра¬ 
вен 0,4, а для = 0,8 см он будет равен 7,0. 

Максимальная дальность действия активного координатора 
пели также определяется формулой (4.6.1), если положить О и = 

• - 7”» А Л к 



Г л а в а 5 


ОПТИЧЕСКИЕ КООРДИНАТОРЫ ЦЕЛИ 


§ 5.1. ПРИНЦИПЫ УСТРОЙСТВА ОПТИЧЕСКИХ КООРДИНАТОРОВ 

Работа оптического координатора основана на использовании 
оптического контраста цели на окружающем ее фоне. Входным 
сигналом координатора является лучистый поток, излучаемый 
или отражаемый целью в направлении его оптической системы 
и отличный по своим энергетическим или спектральным харак¬ 
теристикам от лучистого потока фона. Измерение угловых коор¬ 
динат цели (углов рассогласования) производится по положению 
изображения цели в фокальной плоскости оптической системы 
координатора. Выходным сигналом является электрический си¬ 
гнал, несущий информацию об угловых координатах цели. 

Основная идея, положенная в основу устройства оптического 
координатора, заключается в последовательном просматривании 
во времени всех участков поля зрения при помощи специального 
устройства, включающего чувствительный элемент, измеряющий 
уровень оптической энергии, попадающей на каждый обследуе¬ 
мый участок поля зрения. При наличии оптического контраста 
цели устройство определяет положение изображения цели в фо¬ 
кальной плоскости оптической системы и тем самым определяет 
относительные угловые координаты цели. Оптический координа¬ 
тор состоит из следующих основных элементов (рис. 5.1.1): 

1) оптической системы, сосредоточивающей лучистую энер¬ 
гию, падающую на входное окно оптики от фона и цели, на чув¬ 
ствительном элементе, определяющей положение оси координа¬ 
тора в пространстве и строящей изображение цели, в фокальной 
ПЛОСКОСТИ; 

2) блока формирования сигнала рассогласования, предназна¬ 
ченного для выделения сигнала от цели из сигналов от фона и 
(помех, определения угловых координат цели, модулирования 
лучистого потока с целью превращения его из постоянного в 
импульсный для облегчения усиления и преобразования элект¬ 
рического сигнала, снимаемого с чувствительного элемента; 

3) чувствительного элемента, преобразующего падающую 
на него от цели лучистую энергию в электрический сигнал; 
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4) усилителя электрических сигналов чувствительного эле¬ 
мента; 

5) устройства автоматической регулировки усиления или 
чувствительности усилителя; 

6) блока выделения сигнала рассогласования, преобразую¬ 
щего выходные электрические сигналы усилителя и импульсы 
устройства генерирования опорных сигналов в электрические 
сигналы, используемые для формирования параметров управ¬ 
ления. 

Изображенная на рис. 5.1.1 структурная схема является об¬ 
щей для всех типов оптических координаторов, независимо от 
конкретной конструктивной реализации элементов, из которых 
собирается любой координатор, Блок формирования сигнала рас¬ 
согласования может включать, кроме модулирующего устрой¬ 
ства, еще развертывающее устройство и устройство генерирова¬ 
ния опорных электрических сигналов. Развертывающее устрой¬ 
ство служит для последовательного просмотра всех участков 
поля зрения оптической системы с целью определения положе¬ 
ния изображения цели относительно оси координатора. Устрой¬ 
ство генерирования опорных электрических сигналов служит 
для создания начала отсчета, необходимого для измерения отно¬ 
сительных угловых координат цели. Чаще всего в конструкциях 
оптических координаторов модулирующее и развертывающее 
устройства объединены в одно, путем использования модули¬ 
рующих дисков специальной формы, позволяющих модулиро¬ 
вать лучистый поток от цели по амплитуде, частоте или фазе, 
таким образом,, чтобы из модулированного сигнала, при сравне¬ 
нии его с опорным сигналом, можно было получить информа¬ 
цию о положении цеди относительно оси координатора [28 
35, 36]. 

В качестве блока формирования сигнала рассогласования 
могут быть использованы электронные развертывающие устрой¬ 
ства типа телевизионных, а в качестве чувствительного элемен¬ 
та — передающие телевизионные трубки [28, 36]. 

В оптических координаторах, от которых не требуется боль¬ 
шой точности определения угловых координат цели, в качестве 
блока формирования сигнала рассогласования могут применять¬ 
ся специальные чувствительные элементы, электрический сигнал 
на выходе которых зависит от места нахождения изображения 
цели на его рабочей поверхности. В таком чувствительном эле¬ 
менте используется или несколько отдельных индикаторов (не¬ 
сколько фотосопротивлений или мозаика из фотосопротивлений), 
или один индикатор, работающий с использованием так назы¬ 
ваемого «поперечного» фотоэффекта, заключающегося в измене¬ 
нии сигналов на выходах двух взаимно перпендикулярных кана¬ 
лов индикатора в зависимости от места расположения изобра¬ 
жения цели на его рабочей поверхности. При применении мо¬ 
заичного чувствительного элемента координаты изображения 
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цели определяются координатами того фотосопротивления, на 
которое попадает изображение цели. При применении попарно- 
включенных в мостиковую схему фотосопротивлений координаты 
изображения цели определяются по разности площадей облу¬ 
чения целью рабочих поверхностей фотосопротивлений [28, 35, 
39]. 

По принципу использования рабочей полосы спектрального 
диапазона оптические координаторы разделяются на две группы: 

1) использующая диапазон видимого излучения ( = 0,4; 

Х 2 = 0,76 мкм ); 

2) использующая диапазон инфракрасного (теплового) из¬ 
лучения ()= 0,76; л 2 до 6-ь- 8 мкм). 

По принципу построения блока формирования сигнала рас¬ 
согласования оптические координаторы можно разделить на три 
группы: 

1) координаторы с электромеханическим блоком формирова¬ 
ния сигнала рассогласования (электромеханические координа¬ 
торы); 

2) координаторы с электронно-оптическим блоком формиро¬ 
вания сигнала (электронно-оптические координаторы); 

3) координаторы с фотоэлектрическим блоком формирования 
сигнала рассогласования (фотоэлектрические координаторы). 

Первая группа, в зависимости от вида модулирующих или 
развертывающих дисков, может подразделяться на координато¬ 
ры: с амплитудно-фазовой, частотной и фазо-импульсной моду¬ 
ляцией и др. 

Вторая группа, в зависимости от вида развертки изображе¬ 
ния на передающей трубке, может подразделяться на прямо¬ 
угольные координаторы (со строчно-кадровой разверткой) и на 
полярные координаторы (со спиральной разверткой). Третья 
группа, в зависимости от вида применяемых чувствительных эле¬ 
ментов, может подразделяться на мозаичные координаторы, ко¬ 
ординаторы поперечного фотоэффекта и компенсационные коор¬ 
динаторы. В координаторах этой группы может применяться 
модулирующий диск только как прерыватель лучистого потока. 

§ 5.2. ПРИНЦИПЫ ИЗМЕРЕНИЯ КООРДИНАТ ИЗОБРАЖЕНИЯ ЦЕЛИ 

В оптических координаторах относительные угловые коор¬ 
динаты цели определяются по положению изображения цели в 
фокальной плоскости оптической системы. На рис. 5.2.1 показана 
пространственная схема построения изображения цели и опре¬ 
деления его координат в фокальной плоскости. Если угол рас¬ 
согласования а равен нулю, то изображение цели будет нахо¬ 
диться на оси координатора, направленной в этом случае на 
Цель. При наличии угла рассогласования изображение цели сме¬ 
шается относительно центра фокальной плоскости на расстоя¬ 
ние р, являющееся функцией этого угла. Положение плоскости 
рассогласования определяется фазовым углом <р. Таким обра- 
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зом, координатами изображения цели в полярной системе будут 
Р и ?> а в прямоугольной х и у. Координаты выражаются сле¬ 
дующими формулами через фокусное расстояние и углы, опре¬ 
деляющие положение цели относительно координатора 

р = /і^ а> х = рсоЗір =--/!§ а х , у = р$іп ш = /1§;а г (5.2.]) 

Так как углы а, а х и а у при слежении координатора за целью не 
превышают 2—3°, то формулы (5.2.1) можно заменить прибли¬ 
женными формулами: 

Р К~/Ѵ (5.2.2) 

Для определения координат изображения цели в оптическом 
координаторе служит блок формирования сигналов рассогласо¬ 
вания. 



Основным элементом этого блока в электромеханических ко¬ 
ординаторах является модулирующий диск, представляющий со¬ 
бою тонкую пластину из специального стекла или металла, вра¬ 
щающуюся с постоянной скоростью. Диск располагается в фо¬ 
кальной плоскости оптической системы перпендикулярно к оси 
координатора. Рабочая часть диска представляет собой чередо¬ 
вание ^прозрачных и непрозрачных полос или секторов опреде¬ 
ленной конфигурации, от которой зависит метод модулирования 
непрерывного лучистого потока и превращения его в пульсирую¬ 
щий или импульсный поток. Основные характеристики этого 
электрического сигнала (амплитуда, фаза, частота) зависят от 
конфигурации полос и расположения изображения цели в фо¬ 
кальной плоскости. Если выбрать такую конфигурацию полос 
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диска, которая сильно изменяла бы одну или две из основных 
характеристик электрического сигнала, в зависимости от рас¬ 
положения цели в фокальной плоскости, то можно, проанализи¬ 
ровав электрический сигнал, модулированный таким диском, 
методом сравнения с эталонным электрическим сигналом опре¬ 
делить координаты цели. Такой метод использования модули¬ 
рующего диска для определения координат изображения цели 
широко применяется почти во всех конструкциях оптических ко¬ 
ординаторов. 

В зависимости от выбора основной характеристики модули¬ 
рованного электрического сигнала как носителя информации 
о координатах изображения цели, блоки формирования сигнала 
рассогласования разделяются на блоки с амплитудной, частот¬ 
ной и импульсной модуляцией лучистого потока. Для определе¬ 
ния двух координат при таких методах модуляции используются 
также устройства для фиксации изменения фазы электриче¬ 
ского сигнала, модулированного по амплитуде или частоте. Эти 
устройства —генераторы опорных напряжений — генерируют 
колебания или импульсы, расположение которых на оси времени 
определяется вращением модулирующего диска. Фаза модули¬ 
рованного сигнала сравнивается с фазой сигнала генератора и 
по разности этих фаз определяется фазовый угол <р. По ампли¬ 
туде или частоте модулированного сигнала определяется коорди¬ 
ната р. Поэтому в современных системах определение координат 
изображения цели чаще всего производится в полярной системе. 

Рассмотрим в качестве примера работу блока формирования 
сигнала с модулирующими дисками трех типов. 

Блок формирования сигнала с амплитудно-фазовой модуля¬ 
цией лучистого потока включает диск, представляющий собой 
пластину, одна половина которой имеет чередующиеся прозрач¬ 
ные и непрозрачные секторы, а другая — равномерную штрихов¬ 
ку, для того, чтобы средняя прозрачность рабочей и нерабочей 
частей была одинаковая (50%). Диск вращается с постоянной 
угловой скоростью ш и располагается в фокальной плоскости 
оптической системы (рис. 5.2.2,а)- При наличии в фокальной 
плоскости изображения цели с выхода чувствительного элемента 
будет сниматься сигнал, график которого показан на рис. 5.2,2,6. 
Информация о координате р заключена в амплитуде импульсов 
°р ( а р 2 ^> а ?і при ро > Рі), а о координате се — в значении на¬ 
чальной фазы <р 0 . Положение начала координат можно опреде¬ 
лить по сигналу генератора опорных импульсов. Сигнал, после 
прохождения через усилитель и амплитудный детектор, будет 
иметь вид, показанный на рис. 5.2.2,в. Величина координаты р 
будет функцией амплитуды V , а координаты ср —функцией фа¬ 
зы !р в [35, 36]. 

Недостатком амплитудно-фазовой модуляции такого типа 
является то, что координата р измеряется только при условии, 
что размер изображения цели больше ширины прозрачной поло- 
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сы (до положения II, после положения II амплитуда сигнала 
остается постоянной и система становится нелинейной). Вторым 
недостатком является наличие зоны «нечувствительности» в 
центре диска. 

Блок формирования сигнала с частотной модуляцией лучисто¬ 
го потока (рис. 5.2.3) включает диск с последовательным чере¬ 
дованием прозрачных и непрозрачных секторов. Диск не вра¬ 
щается и установлен в фокальной плоскости оптической системы. 
За диском расположен чувствительный элемент. Вторичное зер- 



Рис. 5.2.2 


кало имеет небольшой наклон и привод для равномерного вра¬ 
щения вокруг оси координатора- При расположении цели на оси 
координатора изображение цели будет описывать на диске ок¬ 
ружность с центром, совпадающим с центром диска (рис. 5.2.3,а). 
В этом случае сигнал, снимаемый с чувствительного элемента, 
будет иметь постоянную амплитуду и не будет модулирован по 
частоте. Если цель не находится на оси координатора, то центр 
ее траектории смещается относительно центра координатора 
(рис. 5.2.3,6). На выходе чувствительного элемента появляется 
частотно-модулированный сигнал, представляющий собою по¬ 
следовательность импульсов различной длительности. Пропу¬ 
стив сигнал через усилитель и специальный частотный детектор, 
получим синусоидальный сигнал, в амплитуде которого будет 
содержаться информация о координате р, а в фазе—информа¬ 
ция с координате у [28, 35, 36]. 

Недостатком этого устройства является необходимость чув¬ 
ствительного элемента с достаточно большой рабочей площадью 
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5 р , что приводит к увеличению уровня шумов (пропорциональ¬ 
ного К Д р ). Для устранения этого недостатка следует сделать 
вращающимся не элемент оптики, а модуляционный диск, сме¬ 
стив его центр относительно оси оптической системы. Центр 
диска должен вращаться по окружности определенного радиуса. 
В этом случае, несмотря на усложнение привода диска, можно 
применить чувствительный элемент малых размеров. Достоин¬ 
ством этого метода является отсутствие зоны нечувствительно¬ 
сти, т. е. большая точность определения координат [28, 36]. 



Рис. 5.2.3 


В блоке формирования сигнала с фазо-импульсной модуля¬ 
цией лучистого потока координаты изображения цели опреде¬ 
ляются промежутками времени между двумя последовательными 
импульсами от цели. Устройство модуляции в этом типе блока 
такое же, как и в предыдущем случае, при помощи наклонного 
вторичного зеркала, но вместо неподвижного модулирующего 
диска устанавливается один крестообразный чувствительный 
элемент, составленный из четырех узких фотосопротивлений, 
включенных попарно в электронную схему координатора. Центр 
креста расположен на оси координатора (рис. 5.2.4). Если 
угол рассогласования равен нулю (цель на оси координатора), 
то изображение цели в фокальной плоскости перемещается по 
окружности, симметричной относительно плеч чувствительного 
элемента [28, 35, 36]. 

При наличии угла рассогласования центр траектории изобра¬ 
жения цели смещается относительно центра координатора в сто¬ 
рону направления координаты о. Пересечение каждого из плеч 
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чувствительного элемента изображением цели вызывает появле¬ 
ние импульса на выходе усилителя. Электронным переключа¬ 
тельным устройством (триггером) эти импульсы преобразуются 
в импульсы прямоугольной формы. Графики расположения им¬ 
пульсов, снимаемых с чувствительного элемента и с переключа¬ 
тельного устройства, показаны на рис.5.2.4,б. Информация о ко¬ 
ординатах хи у будет содержаться в интервалах времени і\, і 2 
и X], т 2 и размещении их относительно начала отсчета времени, 
определяемого генератором опорных напряжений. 



Недостатком такого блока формирования сигнала является 
некоторая зависимость амплитуды сигналов от положения изо¬ 
бражения цели на чувствительном элементе, из-за флуктуаций 
чувствительности элемента по длине. 

В электронно-оптических координаторах, в которых применя¬ 
ются телевизионные передающие трубки, блоком формирования 
сигналов рассогласования служит система развертки трубки 
с генераторами опорных напряжений. На выходе системы выде¬ 
ляются два электрических сигнала, пропорциональных коорди¬ 
натам изображения цели: при строчно-кадровой развертке х и 
у, при спиральной р и у [28, 36]. 

Из всех реально опробованных методов модуляции наиболее 
эффективными для оптических координаторов считаются ампли¬ 
тудно-фазовая и частотная модуляции [2]. Целесообразно опре¬ 
делить, какой метод будет более выгодным с точки зрения полу- 
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чения, при равных прочих условиях, наибольшего отношения сиг¬ 
нал/шум. 

Для модулирующего диска, показанного на рис. 5.2.2, макси¬ 
мальная мощность полезного сигнала, по которому определяют¬ 
ся координаты цели, не превышает 25% от мощности немодули- 
роваиного сигнала. Если предположить, что спектральные плот¬ 
ности входных шумов немодулированного и модулированного 
сигналов одинаковы и что отношение мощности сигнала к мощ¬ 
ности шума немодулированного сигнала близко к единице, то 
отношение мощности сигнала к мощности шума после модуля- 



Рис. 5.2.5 


ции будет составлять только 0,25. Для модулирующего диска, 
показанного на рис. 5.2.3, можно получить уравнение для опре¬ 
деления оптимальной полосы частот при заданном значении 
коэффициента модуляции /я= Д/ шах // (/— частота модуляции, 
а А /шах — максимальное изменение частоты) для случая, когда 
помеху на входе координатора можно представить белым 
шумом. Решение этого уравнения, представляющего зависи¬ 
мость оптимального числа пар гармоник (л опт ), несущих инфор¬ 
мацию о месторасположении цели, от т, показано на рис. 5.2.5 
(кривая I). 

По кривой п 0ПТ можно построить кривую Р п ІП 0ПТ =/(т), ха¬ 
рактеризующую оптимальное значение отношения сигнал/шум 
при различных т (Р„ — мощность полезного сигнала, заключен¬ 
ного в л-ой паре гармоник). Кривая /(Д) показана на рис. 5.2.5 
(кривая II). Если принять те же допущения, что и в предыду¬ 
щем случае относительно спектральной плотности шума и отно¬ 
шения сигнал/шум для немодулированного сигнала, то при 
т = 1,8 максимальное эффективное отношение мощностей си¬ 
гнал/шум частотво-модулированного сигнала будет составлять 
0,676. Если на график рис. 5.2.5 нанести значение отношения 
сигнал/шум для амплитудной модуляции (прямая III), то мож- 
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но будет сделать вывод о том, что частотная модуляция сигнала 
от цели имеет преимущества перед амплитудной в получении 
максимального отношения среднеквадратичных значений сигна¬ 
ла и шума при всех прочих равных параметрах [2]. 

§ 5.3. ОСНОВНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ ИЗЛУЧЕНИЯ ЦЕЛЕЙ 

В системах самонаведения ракет выгодно использовать для 
передачи информации о расположении цели в пространстве энер¬ 
гетический канал, создаваемый самой целью. Таким каналом мо¬ 
жет являться инфракрасное или видимое излучение целей. Если 
это излучение цели по энергетическим или спектральным харак¬ 
теристикам отличается от излучения фона (имеется контраст 
цели), то при помощи современных чувствительных элементов и 
специальной оптики можно обнаружить такую цель на сравни¬ 
тельно больших дальностях. Современные наземные, морские, 
воздушные и космические* цели в подавляющем большинстве 
являются тепловыми излучателями, а в дневных условиях они 
обладают и заметным световым контрастом. У большинства 
целей источниками инфракрасного (ИК) излучения являются 
отдельные участки поверхности, имеющие более высокую тем¬ 
пературу по сравнению с соседними участками и фоном, из-за 
нагрева их работающими двигателями или за счет кинетического 
нагрева при движении цели с большой скоростью в атмосфере, 
а также газовые струи реактивных двигателей и двигателей внут¬ 
реннего сгорания. Нагретые поверхности целей имеют сплошной 
спектр излучения, весьма близкий к спектру излучения «серого» 
тела. Такие источники ИКЛ будем называть интегральными. 

Газовая струя ракеты в ИК спектральном диапазоне также 
имеет сплошной спектр (за счет несгоревших мелких частиц 
углерода) с ярко выраженными максимумами и минимумами 
(за счет селективного излучения основных излучающих компо¬ 
нентов струи: паров воды и углекислого газа). Такие источники 
ИКЛ будем называть селективными. Поверхности целей, отра¬ 
жающие солнечное излучение в направлении координатора, бу¬ 
дем называть рефлексными источниками. Таким образом, 
любая цель может быть представлена определенной ком¬ 
бинацией интегральных, селективных и рефлексных источ¬ 
ников. Если рассмотреть по отдельности основные характе¬ 
ристики излучательных способностей трех типовых источников, 
то можно будет легко исследовать любую цель, представив ее 
конкретной комбинацией этих источников и найдя суммарные 
характеристики комбинации. 

Основными характеристиками излучательных способностей 
любого источника являются сила излучения как функция темпе¬ 
ратуры поверхности источника и углов, определяющих направ- 
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В случае применения противником боевых космических аппаратов. 



ление излучения в пространстве / = /т(Г, е, ѵ), и спектральная 
интенсивность плотности излучения как функция длины волны 
и температуры г х =/ 2 (Т, X). 

Нас интересуют характеристики целей возможного противни¬ 
ка, которые мы не можем получить экспериментальным путем. 
Поэтому целесообразно получить теоретический метод опреде¬ 
ления характеристик I и г х . Критерием правильности выбранно¬ 
го теоретического метода является сравнение результатов расче¬ 
тов с экспериментальными значениями / и г х , полученными для 
аналогичных объектов военной техники, характеристики кото¬ 
рых известны. 



Так как интегральный источник можно принять за «серое» те¬ 
ло, то для него справедлива зависимость, вытекающая из зако¬ 
нов Стефана—Больцмана и Планка 


/? с — 7) /? = Т]3 Т) С} 


X 6 


ак 



(5.3.1) 


где Я с — плотность излучения «серого» тела в вг/ж 2 ; 

Я — плотность излучения абсолютно черного тела в вт/ж 2 ; 
у] — интегральный коэффициент излучения; 
о — постоянная Стефана—Больцмана, 

О = 5,67 ■ 10-8 вт/ж 2 °К 4 ; 

Т ■ — температура поверхности источника в °К; 

СіИСг — постоянные Планка, Сі — 3,74. ІО" 16 вт • м 2 , с 2 —> 
= 1,43810 -2 м ■ °К; 

X — длина волны в ж. 

Определим / для участка с18 поверхности интегрального ис¬ 
точника (рис. 5.3.1). Лучистый поток сі Ф а , излучаемый элемен¬ 
том сІЗ в направлении вектора Я, в телесном угле йш опреде¬ 
ляется законом Ламберта. Он равен лучистому потоку й Ф„, 
излучаемому по нормали к (Й в единичном телесном угле, умно¬ 
женному на величину телесного утла сіи и на косинус угла, опре- 
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деляющего положение вектора /? относительно вектора п: 

(ІФ а = СІФ п -СІш-С05 X = П п аЗ й(Л С08 X. (5.3.2) 

Для сферических координат сІш = сі/Іг 2 = віп а. (ія. сі$ и 

й Ф я = К п (іЗ ѣіп асоз а сіасір. (5.3.3) 

Поток, излучаемый элементом сіЗ в полусферу, равен: 

тс 

2я 2 

аф == /?„ 1 а’(3 | 5ІП а со§ а йа = к /? я (/5 = и с( Ф„ . (5.3.4) 




Но = — Т*сІЗ. Сравнивая это выражение с (5.3.4), 

находим К п = -г}зТ*/к. 

Подставляя в (5.3.2), получим 

аГф а = аз сіи сов а. (5.3.5) 

7Г 

Учитывая, что /„= ёФ а /с1<а, получим выражение для силы излу¬ 
чения элемента сіЗ в направлении О щ . 

4 = ^ соз х. (5.3.6) 

1Г 

Разобьем излучающую поверхность цели на отдельные участки 
и представим их в виде плоских площадок имеющих среднюю 
температуру Т 1 и ориентированных в пространстве углами е, 
и V; (рис. 5.3-24 Так как расстояния каждой площадки от на¬ 
чала выбранной системы координат 4 очень малы по сравнению 
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с дальностью О, то расстояниями 1 1 можно пренебречь и считать, 
что все площадки 8 І расположены в начале координат. Тогда 
сила излучения /, площадки 5,. в направлении вектора О будет 
равна: 


Т (Т \ Чі 0 Т'* 

ч ( е > ѵ ) = —--- —- соз а і . 


(5.3.7) 


Определив значение соз <х 1 через углы е, ѵ, и ѵ. , получим 
7) а Т* 3 

(Ть е ) ѵ )= - — 1 -—— [соз е СОЗ & 1 СОЗ (ѵ — ѵ ; .) -)- зіп е зіп е г ]. (5.3.8) 


Из всех площадок на которые разбивается излучающая по¬ 
верхность цели, будут излучать в направлении координатора 
только те площадки, для которых соблюдается условие а і <^ 90°, 
Для нахождения суммарного значения / по направлению /? 
все значения //(Г,, е, ѵ ) ,Ѵ излучателей суммируются для 

N 

одинаковых е и ѵ. /(е, ѵ) = ^ / і ( Т { , е, ѵ). Обычно строят кривые 

излучения источника в горизонтальной и вертикальной плоско¬ 
стях. Такие кривые называются индикатрисами излучения. 

Значение функции г Х1 для каждой 8, определяется следую¬ 
щим образом: зная Т 1г по формуле Планка определяем ординаты 
кривой для абсолютно черного тела 



Определяем по закону Вина значение длины волны \ т , при 
которой ордината кривой г ХІ будет максимальной = 2,896 X 
ХЮ' 3 /Г;, м. Разделим все ординаты кривой г и на максималь¬ 
ную ординату и построим эту кривую в относительных единицах. 
Перемножив ординаты этой кривой на значение заданное 
для каждой 6), получим искомую функцию г Хі в относительных 
единицах как функцию Г, и X. 

Для определения основных характеристик излучательных 
способностей конкретных целей необходимо знать температуру 
излучающих поверхностей как функцию времени. Из рассмот¬ 
рения особенностей целей можно сделать выводы, что для назем¬ 
ных и морских целей (корабли, подводные лодки, танки, само¬ 
ходные орудия, тепловозы и т. д.), находящихся в движении при 
установившейся работе энергетических установок, температура 
излучающих поверхностей Т ( изменяется в узких пределах и ее 
можно считать постоянной. Воздушные цели можно разделить 
на две группы: совершающие установившееся движение в воз¬ 
душной среде (самолеты, вертолеты, крылатые ракеты) и совер- 
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шающие неустановившееся движение (фронтовые ракеты, бое¬ 
вые части баллистических ракет). Температура поверхности 
космических целей зависит от взаимного расположения солнца, 
цели и земли. 

Для воздушных целей с установившимся режимом полета 
можно определять Т і отдельных участков 8 І для стационарных 
или средних условий полета (// ср , •и ср ), приняв допущение о соб¬ 
людении условия установившегося теплообмена сіТ { / йі — 0 и 
допущение, что распределение температуры на поверхности од¬ 
ной из излучающих площадок тонкой обшивки корпуса не зави¬ 
сит от распределения температуры на соседних участках. Для 
этих условий полное уравнение теплообмена имеет вид 

г іі а 7'/+ а т Г г (а т Г 0 + д с О с соз <р г + ? н Он+<Зо) = 0, (5.3.10) 

где а т — коэффициент теплоотдачи от воздушного потока к по¬ 
верхности, вт/м 2 °К ; 

Го — собственная начальная температура поверхности 
в °К; 

< 7 С — коэффициент поглощения солнечной радиации; 

О с — облучательная способность солнца, втім 2 \ 

— угол отклонения солнечных лучей от нормали 
к 8 г , рад\ 

— коэффициент поглощения для атмосферной радиа¬ 
ции; 

О н — облучательная способность земной атмосферы, вт/м 2 : 

(2а — тепловой поток от собственных источников энергии, 
вт/м 2 . 

Обозначив коэффициенты при Г/, Т і и свободный член бук¬ 
вами А, В, С, получим уравнение четвертой степени относитель¬ 
но Т і 

АТ^+ВТі- С ^ 0. (5.3.11) 

Для решения этого уравнения необходимо выразить значения 
коэффициентов В и С через: средние условия полета (Г/ ср , ѵ ср ), 
коэффициенты аэродинамической формы излучающих поверхно¬ 
стей (конус, цилиндр и т. д.), числа Рейнольдса, коэффициент 
вязкости воздуха в пограничном слое, координаты расположения 
точки перехода ламинарного режима пограничного слоя в тур¬ 
булентный, значения О с и О н , в зависимости от времени суток 
(методика определения коэффициентов В и С изложена в [19]). 
Уравнение (5.3.11) целесообразно решать графическим путем 
(рис- 5.3.3). 

Для воздушных целей с неустановившимся режимом полета 
задача определения изменения температуры Т і отдельных пло¬ 
щадок *$) является очень сложной в связи с тем, что цель дваж¬ 
ды проходит через атмосферу, являющуюся сплошной средой, и 
дважды пересекает переходный слой на границе стратосферы 
(от 120—140 км до 160—180 км). Поэтому решить задачу инте- 


118 



грированием уравнении движения ракеты и уравнения теплооб¬ 
мена не представляется возможным из-за отсутствия теории ки¬ 
нетического нагрева в переходном слое. Так как скорость, форма 
и размеры боевых частей баллистических ракет изменяются в 
небольших пределах, то можно предположить, что температура 
их поверхности при входе в сплошную атмосферу будет также 
изменяться в небольших пределах. Исходя из этого мож¬ 


но упростить з-адачу и опр: 
только с момента входа в 
сплошную атмосферу (на вы¬ 
соте Н 0 ) при начальной тем¬ 
пературе То. 

Если для целей с неуста¬ 
новившимся режимом полета 
принять допущения, что отвод 
тепла внутрь корпуса не изме¬ 
няет практически температуры 
поверхности, что температура 
по толщине обшивки не изме¬ 
няется, а распределение темпе¬ 
ратур по 5 І не зависит от рас¬ 


селять изменение Т і для 8 1 

ДТ" 1 



Рис. 5.3.3 


пределения температуры на 

соседних участках, то уравнение теплообмена для 8 ( запишется 
в виде [19]: 


а т (Г 0 — Ті) + д с О с соз д н О н + г и оТТ= с^,Ь ( (5.3.12) 

аі 


где Сі — удельная теплоемкость материала обшивки, дж/кг° К; 
Т/ — удельная плотность материала обшивки, кг/м 3 ; — тол¬ 

щина обшивки, м. Обозначив коэффициенты А, В, С и свобод¬ 
ный член О, получим нелинейное дифференциальное уравнение, 
решение которого представляет весьма трудоемкий процесс в 
связи со сложностью определения коэффициентов при 7): 


ГІ'Т' 

А + ВТ> + СТ— 0=0. 
сП 


(5.3.13) 


Заменив отношением конечных приращений, получим при¬ 
ближенную формулу для решения уравнения (5.3.13) 

Л7 Ѵ=СЬ-. * ТА Ч . . ,5,3.14) 

л 


Для определения значения 7', определенной б', необходимо раз¬ 
бить все время полета боевой части ракеты на нисходящем 
участке траектории на небольшие интервалы времени А7. В каж¬ 
дом интервале А і можно считать процесс теплообмена между 
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пограничным слоем и обшивкой установившимся. В этом случае 
по формуле (5.3.14) можно определить среднее значение Т і на 
5/ для каждого интервала времени /. Для /-го интервала вре¬ 
мени иТ-~Ті,і Подставив значения Д7Р и Т іуі _ л в форму¬ 
лу (5.3.14) и приняв допущение, что у. а Т^_ ѵ получим 

формулу для определения Г, на за время, прошедшее от на¬ 
чала в кода в атмосферу до /-го интервала времени. 


Ті ■ 

\а т Ту 4- < 7 С О с соз < 7 Н О н + <5 0 ~~ 7 1, <3 ( Д,/-і) 4 ] Д^+ ~ - * 

г. __ ______ . 

с і Ь і а т (5.3.15) 

Для каждого выбранного интервала времени по графикам 
функций о и Я определяются средние значения ѵ ср/ и Я ср/ . На¬ 
чальными условиями для всех 
5д определяющими первый 
участок, будут Н 0 и Г 0 . Опре¬ 
деление всех остальных зна¬ 
чений коэффициентов в фор¬ 
муле проводится по общеиз¬ 
вестной методике расчета для 
неустановившегося режима по¬ 
лета [19]. 

На рис. 5.3.4 показано при¬ 
мерное изменение температу¬ 
ры носка боевой части балли¬ 
стической ракеты «Поларис» 
как функции высоты, рассчи¬ 
танное по приведенной мето¬ 
дике на основании данных ин¬ 
формационной сводки № 49 БНТ ЦАРИ, 1962 г. 

Для космических объектов при пренебрежении влиянием кос¬ 
мического излучения, а также при учете допущений, принятых 
для неустановившегося полета, полное уравнение теплообмена 
примет вид: 



<? с О с (соз <р,+ а к л ) + < 7 „ С/ н 4- <Э 0 - т и а 7? 


, р аТ і 

с ‘ іЛ Ті 


(5.3.16) 


где, кроме принятых раньше обозначений, а — альбедо Земли; 

— коэффициент поглощения целью атмосферной радиации и 
собственного излучения Земли; С н — облучательная способ 
ность Земли и атмосферы и к а — коэффициент, определяющий 
количество солнечной энергии, отраженной от Земли и облаков 
и попадающей на «5*,, в зависимости от взаимного расположения 
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Солнца, Земли и цели. После преобразования получим урав¬ 
нение 

Т, + Л 1_ г.4 _ Г*0. (со8 а 9и °н+ _Оо] =0. ( 5 . 3 . 1 7) 

СтЛ ІД.тЛ *лЛ 

Величина О с постоянна на освещенной Солнцем стороне Земли 
и С с — 0 на теневой стороне. Значение О н также постоянно и 
на освещенной стороне равно О н! , а на теневой — О н2 - Обозна¬ 
чив коэффициенты в уравнении (5.3.17) А и В, получим 


7»-.470-6 = 0. 


(5.3.18) 


Для определения 6 необходимо получить выражение для к а . 
Учитывая параметры, связывающие взаимное расположение в 


пространстве Солнца, Зем¬ 
ли и цели (рис. 5.3.5), полу¬ 
чаем формулу для коэф¬ 
фициента к а [37]: 

и 1 [ С05 у С08 В 

I , ; > 

к ! г г 

(5.3.19) 

где 5 0 — часть освещенной 
Солнцем сферической по¬ 
верхности Земли, облучаю¬ 
щей в данный момент цель. 
Заменив в формуле йЗ, 
созу, созр и г 2 через из¬ 
вестные параметры 7?, Н, ■]), 
а и а с , получим 



Рис. 5.3.5 


а шах Ѵі 

I 


I В+Н) С05 а—/?] [соз а С05 «с+ МП а 8ІП а с С05 4] 5ІП а СІа а 

V [(й -!- й 2 -2 (/? + Н) й спз а]* 


(5.3.20) 

В результате интегрирования получаем Іі(і), определяем 

В(() и, решая численным методом уравнение (5.3.18), получаем 
7/ = /г(7). Для определения максимальной дальности действия 
координатора необходимо принимать в расчет Г тіп , т. е. значе¬ 
ние Г, в точке, лежащей на границе теневой и освещенной частей 
орбиты (рис. 5.3.6, точка К). Для этого случая, при принятии до¬ 
пущения, что орбита является круговой и лежит в плоскости, 
параллельной направлению на Солнце, уравнение (5.3.18) имеет 
вид: 


где 6 1 = с ( оз -л. ф- ак 
с 1 г, о, 


7',-+ А 77 4 — [В Іср + 6 2 ] = О, 
8 ъ+ак а , іЯ° 

с Пі Т Ч 


(5.3.21) 
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Принимая коэффициент В\ средним значением, не зависящим 
от времени (В { изменяется от N до М не более чем на 15% за 
счет изменения к а ), получаем дифференциальное уравнение, ко¬ 
торое решается разделением переменных: 

т 1 


или 

1п ^ + 2агсіё— ) - (1п + 2агсі^ — ] = 

Т ( — п п ) \ Т х — п п ) 

= (5.3.22) 

я 

где я — Ѵ~ ВІА . Так как Т\ — сопзі и определяется началь¬ 
ными условиями, то можно обозначить вторую скобку постоян- 



Рис. 5.3.6 

ной С, а і\ принять равным нулю- Тогда формула (5.3.22) при- 
метвид |п Г, + « +2агс|г Г. , 

Г; — Я Я Я 

Кроме 7), неизвестно также начальное значение температуры 
поверхности космической цели Т х . Для нахождения одного из 
неизвестных (в частности Т\) можно воспользоваться тем, что 
космическая цель имеет достаточно большой период обращения 
по орбите (90—200 минут). Поэтому можно считать, что сущест¬ 
вует цикличность изменения температуры на орбите, т. е. в точ¬ 
ке К или N (рис. 5.3.6) от оборота к обороту температура изме¬ 
няется незначительно. Это справедливо для всех космических 
целей, у которых теплопроводность обшивки достаточно боль¬ 
шая, а толщина обшивки мала. В этом случае при решении урав¬ 
нения (5.3.23) можно воспользоваться методом последователь¬ 
ных приближений. Для первого приближения начальная темпе¬ 
ратура обшивки цели Т х в точке К выбирается произвольно. 

В результате последующих приближений определяют значе¬ 
ния Т 1 для выбранной точки. Число приближений я определяет¬ 
ся из выражения | Т п+1 — Т п | <х, где * зависит от выбранной 
точности решения задачи. Решение уравнения целесообразно 



122 



проводить графическим методом. Левую часть уравнения обоз¬ 
начим Р, а правую Я. Задаваясь рядом значений Т і и рядом 
значений і, строим кривые Я(7' / ) яН((). Затем для равных 
значений Р ~ Н по кривым находим соответствующие точки і, 
Г; и строим кривую Т 1 = [(() (рис. 5.3-7). 

Значения 7" го і п для возможных космических целей, рассчитан¬ 
ные по изложенной методике, приведены в П. 2, таблица 2. 



Гак как селективные источники имеют малую мощность излу¬ 
чения, сосредоточенную в спектральных полосах сильного по¬ 
глощения атмосферы, то их излучение при оценке дальности 
действия оптического координатора в атмосфере можно не учи¬ 
тывать (оно составляет примерно 1,5—3,5% от мощности излу¬ 
чения интегральных и рефлексных источников). Учет его пред¬ 
ставляет интерес только на высотах свыше 20 км при действии 
координатора по воздушным целям с передней полусферы, когда 
мощности других источников также небольшие. 

Если цель при движении по траектории освещена Солнцем, 
то она представляет собой, помимо комплекса интегральных ис¬ 
точников, еще и совокупность рефлексных источников, т. е. ис¬ 
точников отраженного солнечного излучения. Сила излучения 
такого источника в направлении Г) при допущении, что он 
имеет диффузно-отражающую поверхность, подчиняющуюся за¬ 
кону Ламберта, определяется следующей формулой: 

О с соз Зі | г х (X) р г (X) т (Цаі 
/,-(е, ѵ) = --—-соз а,, (5.3.24) 

] г х (Х)Ок 
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где О с — облучательная способность Солнца вне атмосферы, 
ет/.и 2 ; — угол между нормалью к 5, и направлением на Солн¬ 

це; г х (X) — спектральная плотность интенсивности солнечного 
излучения (или абсолютно черного тела при Т = 6000°К) вне 
атмосферы; р,(Х) — спектральный коэффициент отражения по¬ 
верхности т(Х) — спектральный коэффициент поглощения 
солнечной радиации в атмосфере на высоте нахождения цели 
Н{, а і — угол между нормалью к Ди вектором О; X,, Х 2 — гра¬ 
ницы спектральной рабочей полосы чувствительного элемента 
системы самонаведения. 

Подставив значение со$а г , получим окончательную формулу 
для (см. рис. 5.3.2) 

х а 

К(Ь)Рі.(*) *(*)<& 

-— --[соз е соз е. соз (ѵ— V;) 4- 

I г х (Х)йГХ 

-)- зіп е $іп е 4 ]. (5.3.25) 

В этой формуле функции г х (Х), р,(Х) и т(Х) 0 бычно заданы в отно¬ 
сительных координатах и второй сомножитель в формуле легко 
вычисляется графическим путем. Пренебрегая расстояниями / ( 
между отдельными площадками Д по сравнению с Д можно 
поместить все площадки 5,- в центре цели и получить общую 
формулу ДЛЯ /(е, ѵ) 

N 

/ ( е - ѵ )=Е / <( е 5 ѵ )- (5 3.26) 

/—1 




По приведенной методике можно рассчитать основные харак¬ 
теристики излучения современных типовых целей. 

§ 5.4. ОПРЕДЕЛЕНИЕ СИГНАЛА ОТ ЦЕЛИ, ПОСТУПАЮЩЕГО 
НА ВХОД КООРДИНАТОРА 

Лучистый поток, излучаемый целью в направлении оптиче¬ 
ской системы координатора, проходя через атмосферу, ослаб¬ 
ляется из-за рассеяния и поглощения лучистой энергии компо¬ 
нентами атмосферы. Поглощением лучистого потока постоянны-- 
ми компонентами атмосферы (азотом, кислородом) можно пре¬ 
небречь из-за его малости. Рассеяние постоянными компонента¬ 
ми лучистого потока сводится к релеевскому рассеянию, которым 
также можно пренебречь для высот более двух километров при 
малых дальностях (до 10 км) и для высот порядка 10 км и вы¬ 
ше для больших дальностей (до 50 км). 
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Из переменных компонентов сильно поглощают лучистую 
энергию на отдельных узких участках спектра пары воды (Н 2 0), 
углекислый газ (С0 2 ) и озон (0 3 ). Сильное рассеяние лучистого 
потока происходит в нижних слоях тропосферы пылевыми части¬ 
цами и капельками воды (дымка, туман, дождь). На больших 
высотах (Я> 30 км) для больших дальностей действия коорди¬ 
наторов следует учитывать также поглощение и рассеяние лучи¬ 
стой энергии атомами диссоциированных молекул воздуха. Опти¬ 
ческие системы самонаведения ракет «воздух—земля» могут при¬ 
меняться только в ясную погоду, когда нет дождя, тумана или 
дымки. Системы ракет «воздух—воздух» применяются авиа¬ 
цией с достаточно больіпих высот, на которых отсутствуют пере¬ 
численные рассеивающие компоненты атмосферы. Поэтому сле¬ 
дует учитывать только ослабление лучистого потока в чистой 
атмосфере, для которой справедлив закон ослабления Бугера- 
Ламберта. Определим выражение для коэффициента поглоще¬ 
ния атмосферой ПК лучей основными поглощающими компонен¬ 
тами: Н 2 0, С0 2 и Оз, которое происходит в отдельных полосах 
спектра. По закону Бугера—Ламберта можно записать для лю¬ 
бого поглощающего газового компонента 

о 

-А х | А <Ш 

Ф = Ф 0 = Ф, е 0 , (5.4.1) 

где Ф — лучистый поток, ослабленный после прохожде¬ 

ния расстояния Я; 

Ф 0 — лучистый поток, излучаемый целью в направле¬ 
нии вектора I 

к х — спектральный коэффициент поглощения компо¬ 
нента; 

к == рІР — отношение парциального давления поглощаю¬ 
щего компонента к общему давлению атмосферы 
на расстоянии О. 

Примем для наклонной дальности <Ю — —— -, гдее — угол 

5ІП е 

между горизонтальной плоскостью и вектором Я. Отношение к 
для высоты Я в метеорологии определяется формулой 


Н- ( і + «4) 
Р я -0,794 ’ 


(5.4.2) 


где р— вес газообразного компонента в единице объема, н/м 3 ; 
а— коэффициент теплового расширения воздуха, 1/°К; 4 — тем¬ 
пература воздуха на высоте Я, °К; Р„ — атмосферное давление 
на высоте Я. Определим т л для двух поглощающих компонен¬ 
тов: Н 2 0 и С0 2 . Введем индексы при к х , к и р, для Н 2 0 — ин¬ 
декс — «В», для С0 2 — индекс — «С». Значения коэффициента 


125 



Рв ДЛЯ Н 2 0 приведены в приложении 2 на рис. ГТ. 2.1 [48]. Значе¬ 
ния р с для С0 2 определяются из условия, что объемная концент¬ 
рация С0 2 принимается постоянной по высоте, равной 0,03%. 
Значения спектральных коэффициентов к х для Н 2 0 и С0 2 при¬ 
ведены в таблице 3 приложения 2. 

Если разделить весь слой атмосферы Н 2 — Ні, в котором рас¬ 
полагается вектор />, на ряд слоев п, то в каждом слое АН. все 
параметры можно считать постоянными, равными их средним 
значениям. Тогда из (5.4.1) для полосы поглощения с номером ] 
(/ = 1, 2, 3) коэффициент поглощения т х для Н 2 0 и С0 2 выра¬ 
жается формулой 

п п 

П ВСІ - ехр - ~^І] к ВІ • АН.- 5] к С1 • АН. (у-!,2, 3). 

, '“ 1 (5.4.3) 

При выборе одинаковых слоев АН — (Н 2 — Н^Іп 

П П 

Пвсі " ех Р - —- ( к і ві Ц Ьві + к х 0 - V Й С ,У] (/- 1,2,3). (5.4.4) 

ТІ ЗШ 3 \ / 

і«=1 «-1 


х \всі будет принимать определенное значение, меньшее единицы 
только в 1, 2 и 3 полосах поглощения Н 2 0 и С0 2 . Вне этих полос 



к Хв и к хс равны нулю и т х вс ~ 1, 

Определим т х для Оз. 
Введем индекс для озона «О». 
Значение спектральных коэф¬ 
фициентов к х для Оз приве¬ 
дено в таблице 2 приложе¬ 
ния 2. 

Кривая распределения Оз 
по высотам Н показана на 
рис. 5.4.1 [47]. Эту кривую мож¬ 
но аппроксимировать ломаной. 
Тогда формула (5.4.1) для ко¬ 
эффициента т Хо , для / полосы 
поглощения будет иметь вид: 


н, 

т Х0/ =ехр и 0 ан (/=1,2,3), (5.4.5) 

где Т;> концентрация озона, определяемая по аппроксимирую¬ 
щей ломаной: Ь' 0 = (Я — Щк. для 10<Я<34/ои, Я„" = 
(55 Я)й 2 для 34 <%//<[ 55 /ш, где и — угловые коэф- 
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фициенты соответствующих прямых линий. В общем виде И 0 = 
= И И 2> ± Щк на). Разделив слой атмосферы на п слоев, по 
аналогии с Члс/ получим 


о/ : 


ехр 


Ах оу V 


8ІП і 


(Лі (2) ± Н[) кі (2)" Д //,• 


(/=1,2,3). (5.4.6) 


При одинаковых Д/7 
Нк 


Чо у = ехр 


х оу 
/г зіп е 




7=1 


( Лі (2) ± //,) &1 (2) 


(У —- 1,2,3) (5.4.7) 


Чу будет принимать определенное значение, меньшее едини¬ 
цы только в полосах поглощения Оз. Вне этих полос Аш = О, 

В оптический координатор вместе с ослабленным на дальности 
излучением от цели поступает также лучистый поток от фона. 
Поэтому для определения энергетического контраста цели не¬ 
обходимо знать основные характеристики излучения фонов — 
лучистость (яркость) В(ъ, ф) как функция углов, определяю¬ 
щих направление вектора дальности Ъ в пространстве относи¬ 
тельно положения Солнца, и спектральное распределение лучи¬ 
стости фонай(л). Применяемые в современных координаторах 
методы модулирования лучистого потока уменьшают до извест¬ 
ного минимума лучистый поток от фона, попадающий на чувстви¬ 
тельный элемент. Однако при большой яркости фона эта мини¬ 
мальная часть его лучистого потока приводит к заметному сни¬ 
жению пороговой чувствительности чувствительного элемента- 
Переменные составляющие лучистого потока от фона (флуктуа¬ 
ции излучения) мешают формированию сигнала рассогласова¬ 
ния в координаторе и являются помехой, снижающей дальность 
действия и точность определения угловых координат. 

Исходя из боевых условий применения ракет, фоны можно 
разделить па земные и небесные. К земным фонам относятся: 
земные покровы, леса и водные поверхности. К небесным фонам 
относятся: голубое небо и облака. На больших высотах — косми¬ 
ческий фон с излучающими звездами, планетами и метеоритами. 
Лучистости и спектральные характеристики фонов изменяются 
в очень широких пределах, в зависимости от целого ряда не под¬ 
дающихся учету факторов, и поэтому в различных условиях при¬ 
менения ракет будут случайными. При оценке реальных боевых 
дальностей действия оптических систем самонаведения по раз¬ 
личным целям целесообразно для упрощения задачи учитывать 
дР к ® стн типовых фонов В (<р, )>), флуктуации этих яркостей 
д Л(<р. Ф)и спектральные распределения яркостей Ь(к) их сред¬ 
ними квадратическими значениями, полученными путем стати¬ 
стической обработки экспериментального материала по изме- 
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рению основных параметров излучения фонов. Действие границ 
перехода от одного типового фона к другому учитывается сред¬ 
ними квадратическими значениями флуктуаций переходов. Такой 
метод определения основных характеристик излучения фона яв¬ 
ляется простым и единственно возможным при решении задачи 
определения дальности действия оптических систем самонаведе¬ 
ния в различных боевых условиях. Он позволяет рассчитать 
боевую дальность действия системы для различных заранее вы- 
(бранных типовых условии применения ракет по всем целям и 
составить таблицы или графики дальностей, учитывающие из¬ 
менение этих условий для различных районов боевых действий, 
времени года, суток и состояния облачности. После оценки пере¬ 
численных факторов можно по таблицам или графикам опреде¬ 
лить среднее квадратическое значение дальности действия систе¬ 
мы для конкретных боевых условий. 

Кривые спектрального распределения лучистости фонов' Ь (X) 
(средние квадратические значения), полученные на основании 
статистической обработки большого числа экспериментальных 
кривых при спектрографировании различных фонов, приведены 
на рис. П. 6.3. При статистической обработке лучистостей различ¬ 
ных фонов значения Я(<р, ф) и ДЯ(ср ( ф) получены для средних 
районов северной широты. При определении этих значений для 
других районов следует использовать кривую поправок 
(рис. П. 6.4). 

Средние квадратические значения лучистости голубого неба 
& (Ѵі Ф) Для диапазона высот Я = 5 -5- 20 км приведены в табли¬ 
це 6 приложения 3. 

Флуктуации лучистости голубого неба невелики. При измене¬ 
нии угла места <р от 0 до 30° максимальные флуктуации не пре¬ 
вышают 3%. Поэтому можно считать, что Дв(ір, ф) = 0. Значе¬ 
ние В (<р, ф) мало изменяется при изменении угла ® в диапазоне 
от 0 до 45°. Приф<^20° значение В(», ф) начинает быстро воз¬ 
растать по мере приближения к Солнцу. При определении Я('^,ф) 
для диапазона углов ф == 10 -з-20° [Я с (<р, ф)| следует пользоваться 
кривой поправок (рис. 6.5). 


В с (?, Ф) = Я (<р, ф)-6 . (5.4.8) 

Облака, освещенные Солнцем, являются наиболее ярким фо¬ 
ном по сравнению со всеми земными фонами. Средние квадрати¬ 
ческие значения лучистости облаков и ее флуктуаций приведены 
в таблице 4 приложения 6. 

Среднеквадратические значения лучистостей переходов 
(<Р, Ф) получаются при следующих сочетаниях двух фонов 
(см. таблицу 6 приложения 5). 

Изменение средних квадратических значений лучистостей бе¬ 
лых облаков в зависимости от времени года и суток приведено 
в таблице 6 приложения 6. 
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Лучистость земных фонов меньше лучистости белых облаков 
примерно на порядок. Максимальные флуктуации лучистостей 
доходят до 5—10%, а флуктуации переходов от одного фона 
к другому (поле желтое — река, песчаная коса—река, степь— 
овраг, лес—поле желтое) —до 85% от максимального значения 
В ( 0 , ф). Средние квадратические значения лучистостей земных 
фонов приведены в таблице 7 приложения 6. При очень больших 
флуктуациях излучения отдельных участков фона может поя¬ 
виться на выходе чувствительного элемента ложный сигнал, ко¬ 
торый будет мешать работе координатора. Если сигналы от цели 
и от участка фона сравнимы по величине, то для определения 
истинного сигнала от цели требуется специальное устройство 
селекции. 

§ 5.5. ЧУВСТВИТЕЛЬНЫЕ ЭЛЕМЕНТЫ ОПТИЧЕСКИХ 
КООРДИНАТОРОВ 

Лучистая энергия, излучаемая целью и фоном, после прохож¬ 
дения расстояния от цели до ракеты попадает на входное окно 
оптической системы координатора. Оптическая система строит 
изображение цели в своей фокальной плоскости. От точности 
построения изображения в первую очередь зависит точность ра¬ 
боты координатора, а от количества сосредоточенного лучистого 
потока зависит дальность его действия- 

Оптические системы координаторов должны иметь: а) мини¬ 
мальные габариты, определяемые жесткими требованиями 
к размерам и весу оптического координатора в целом, при мак¬ 
симально возможном диаметре входного окна; б) необходимый 
угол поля зрения, зависящий от особенностей боевого применения 
ракеты; в) максимально возможный коэффициент пропускания 
для выбранного спектрального рабочего диапазона; г) мини¬ 
мальные размеры изображения цели (с минимальным его раз¬ 
мытием) в фокальной плоскости объектива без существенных 
искажений при перемещении цели к краю поля зрения; д) ста¬ 
бильные оптические характеристики при достаточно большом 
изменении температуры, влажности, давления, при вибрациях 
с достаточно широким спектром высоких и средних частот. 

Оптимальное удовлетворение этих противоречивых требова¬ 
ний приводит к выбору достаточно высоких основных характери¬ 
стик системы: разрешающей способности, угла поля зрения и 
светосилы. Предельная разрешающая способность ограничивает¬ 
ся дифракционными явлениями, при учете которых наименьший 
разрешающий угол равен [38]: 

1 22Х 

8=—-3440, угловых минут, (5.5.1) 

а 

где й — диаметр входного окна; X— длина волны. 

9. 


В. С. Пугачев и др. 
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В действительности, из-за влияния аберраций (погрешностей 
в построении изображения цели) первого порядка: сферической 
и хроматической, комы, астигматизма и дисторсии, разрешаю¬ 
щая способность оптической системы будет ниже. 

Для уменьшения влияния аберраций выбираются достаточно 
сложные многоэлементные схемы оптических систем со специ¬ 
альными корректирующими (исправляющими) элементами. Для 
оптических систем ИК диапазона разрешающая способность 
должна быть не хуже 0,2 —0,3 мм (или 3—5 тысячных), а для 
оптического видимого диапазона не хуже 0,1 мм (или 1,5 тысяч¬ 
ных) . 

Углом поля зрения оптической системы <о называется прост¬ 
ранственный угол, опирающийся на площадь, в пределах кото¬ 
рой освещенность изображения и его качество удовлетворяют 
заданным требованиям. Угол поля зрения определяется основ¬ 
ными параметрами системы и размерами чувствительного эле¬ 
мента. Пространственному углу ш соответствует плоский угол 8°. 
В системах, где требуется достаточно большой угол обзора, вы¬ 
бирают оптическую систему с достаточно малым углом поля 
зрения, но делают специальное обзорное (сканирующее) устрой¬ 
ство, позволяющее оптической системе просматривать за опреде¬ 
ленное время все пространство, подвергающееся обзору. 

Увеличение светосилы оптической системы приводит к увели¬ 
чению облученности изображения цели, но одновременно приво¬ 
дит к возрастанию аберраций, ухудшению качества изобра¬ 
жения. 

В оптических координаторах в настоящее время применяются 
светосильные объективы (от 1 : 1,5 до 1 :0,9). 

В оптических координаторах могут применяться оптические 
системы трех видов: зеркальные (отражательные), линзовые 
(преломляющие) и зеркально-линзовые (смешанные). 

В оптических координаторах, имеющих сравнительно боль¬ 
шие дальности действия, чаще всего применяются смешанные 
системы, т. е. зеркальные объективы с двумя зеркалами и одной 
или двумя корректирующими линзами для получения минималь¬ 
ных аберраций при достаточно большом угле поля зрения. Одна 
из схем оптической системы ИК координаторов показана на 
рис. 5.5.1. Она состоит из сферического первичного зеркала с на¬ 
ружным отражающим слоем, вторичного плоского зеркала и 
специальной корректирующей линзы из материала, хорошо про¬ 
пускающего ИКЛ и имеющего большой показатель преломления 
(л]> 3 для создания тонкой линзы с малыми потерями на про¬ 
пускание)- Тонкий менисковый обтекатель играет в этой опти¬ 
ческой системе роль корректора, уменьшающего сферическую 
аберрацию первичного зеркала (у них сферические аберрации 
почти одинаковые, но разного знака) [28, 38]: 

Кривая 1 па графике показывает, что для углов поля зрения 
до 6° можно получить весьма высокую разрешающую способ- 
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ность. Для оптических систем координаторов, предназначенных 
для локации космических целей на больших дальностях, по¬ 
требуются сравнительно большие диаметры первичного зеркала 
(до 0,5 ч- 0,8 м ). Для такой системы трудно изготовить тонкий 
менисковый обтекатель большого диаметра с однородными опти¬ 
ческими параметрами и точной сферической поверхностью. Без 
сферического обтекателя разрешающая способность такой систе¬ 
мы ухудшается (кривая 2 на рис. 5.5.1). Поэтому для космиче¬ 
ских систем целесообразно использовать двухэлементную систему 



более простой конструкции с большим коэффициентом пропус¬ 
кания лучистого потока. Это может быть достигнуто примене¬ 
нием первичного сферического зеркала с наружным отражаю¬ 
щим слоем и вторичного зеркала, имеющего специальную скор¬ 
ректированную отражающую поверхность. Схема такой системы 
-показана на рис. 5.5.2. Кривая разрешающей способности пока¬ 
зывает хорошее качество системы при углах 8 до 3° [38]. 

В фокальной плоскости оптической системы должен быть 
весьма точно размещен основной элемент модулирующего уст¬ 
ройства — модулирующий диск, а за диском —- чувствительный 
элемент. 

Для выбора вида и основных параметров чувствительного 
элемента необходимо определить оптимальную спектральную 
рабочую полосу координатора, при которой действие излучения 
цели на чувствительный элемент достигает максимально возмож¬ 
ного значения при минимальном действии излучения фона. Эта 
полоса выбирается на основе сопоставления спектральных ха¬ 
рактеристик возможных целей и фонов, а также наиболее при¬ 
емлемых чувствительных элементов и фильтров, ограничиваю¬ 
щих излучение фонов. Так как кривые спектральных яркостей 
Ь(к) различных фонов имеют небольшие смещения друг относи- 
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тельно друга по оси абсцисс (длинам волн) и достаточно значи¬ 
тельные различия ординат, то для выбора спектральной рабочей 
полосы достаточно выбрать из всех кривых Ь(к) возможных фо¬ 
нов кривую, имеющую максимальные ординаты, а из всех кри¬ 
вых г х возможных целей — две кривые, соответствующие целям 
с максимальной и минимальной температурой. Для двух вы¬ 
бранных целей при одном выбранном фоне определяют прибли¬ 
зительно спектральные границы чувствительного элемента и 
необходимого фильтра; по ним выбирают типы чувствительного 
элемента и фильтра и тем самым выбирают кривые их спектраль¬ 



ных характеристик <р,(Х) и т ф (Х). Для каждой из двух комбина¬ 
ций фона и цели определяют значения коэффициентов исполь¬ 
зования излучения цели к а и фона к ф выбранным чувствитель¬ 
ным элементом при наличии фильтра по формулам 


А 2 



1 <3 к-х, 

л з 

\п(К Г)Л 

|Л^к-х, 

] ^(Х)ср э (Х)Тф(л)а?Х 

>4 

1 р к-*, 

ПЗ 

1 

І^к-Х, 




(5 5.2) 


(5.5.3) 


Затем определяют отношение к а /кф. Границы спектральной 
полосы Хд, Х 2 следует выбрать так, чтобы отношение й ц / к ф 
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было максимальным. Коэффициенты к а и Лф'легко определяют¬ 
ся графическим путем при построении соответствующих кривых 
в относительных единицах (рис. 5.5.3). Изменяя положение гра¬ 
ниц полосы л 2 , можно добиться максимально возможного зна¬ 
чения кцікф- Такую задачу обычно решают для различных чув¬ 
ствительных элементов и фильтров, пригодных для применения 
в диапазоне И -э- Х 2 , и останавливаются на лучшем варианте. 

Основными характеристиками чувствительных элементов яв¬ 
ляются: а) спектральная чувствительность; б) интегральная чув¬ 
ствительность; в) пороговая чувствительность; г) инерционность 
и д) рабочая площадь. 



Спектральной чувствительностью <р в (Х) называется зависи¬ 
мость выходного сигнала элемента от длины волны падающего 
на него монохроматического излучения данной интенсивности. 
Чаще всего она измеряется в относительных единицах. Инте¬ 
гральной чувствительностью называется отношение напряжения 
(или тока) электрического выходного сигнала к величине падаю¬ 
щего на элемент полного лучистого потока. 

Под пороговой чувствительностью понимают минимальное 
значение лучистого потока, которое может быть обнаружено при 
помощи чувствительного элемента. Пороговый поток обычно 
определяют величиной собственных шумов элемента. 

Инерционность чувствительного элемента характеризуется 
временем облучения, необходимым для того, чтобы выходной 
сигнал достиг определенного значения (95%) от максимального 
установившегося значения, получаемого при длительном облу¬ 
чении. 

Рабочей площадью 5 р чувствительного элемента называется 
его активная поверхность, способная реагировать на лучистый 
поток. Она характеризует уровень собственных шумов, так как 
величина пороговой чувствительности пропорциональна ]/ 5 р . 
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В оптических координаторах, вследствие высоких требований 
к рассмотренным основным характеристикам (большая чувст¬ 
вительность и малая инерционность), широкое применение на¬ 
шли только фотоэлементы — селективные чувствительные эле¬ 
менты. Фотоэлементы с внешним фотоэффектом применяются в 
координаторах, использующих видимый и коротковолновый ИК 
участки спектра (в фотоумножителях и передающих телевизион¬ 
ных трубках). В координаторах, работающих в средневолновом 
участке ИК спектра, применяются фотоэлементы с внутренним 
фотоэффектом — фотосопротивления. В фотоумножителях и пе¬ 
редающих трубках применяются фотокатоды: кислородно-цезие¬ 
вые, сурьмяно-цезиевые, висмутно-серебряно-цезиевые, а также 
многощелочные фотокатоды. 

Спектральные чувствительности перечисленных фотокатодов 
показаны на рис. П. 2.2, а основные характеристики приведены 
в таблице 3 приложения 2 [15]. 

Фотосопротивления из соединений свинца с серой, теллуром 
и селеном в настоящее время широко применяются в ИК коор¬ 
динаторах. Фотосопротивления из РЬ5 применяются в координа¬ 
торах малых дальностей (10 км) без охлаждения, а в координа¬ 
торах средних дальностей (10—25 км) с охлаждением жидким 
азотом до температуры 78°К. Фотосопротивления из РЪ$е и 
РЬТе применяются в координаторах средних дальностей обяза¬ 
тельно с охлаждением жидким азотом [15], [24]. 

В последнее время нашли применение также фотосопротив¬ 
ление из сурьмянистого индия (2п8Ь), обладающее высокой чув¬ 
ствительностью и малой инерционностью. Спектральные чувст¬ 
вительности фотосопротивлений приведены на рис. П. 2.3, а ос¬ 
новные характеристики даны в таблице 4 приложения 2 [15]. 

Для координаторов, способных действовать по низкотемпе¬ 
ратурным космическим целям, рассмотренные чувствительные 
элементы малоэффективны. Для таких систем необходимы чув¬ 
ствительные элементы, способные работать в спектральном диа¬ 
пазоне от А, = 4 до А 2 = 12 мкм. К таким элементам могут 
быть отнесены фотосопротивления из германия, легированные 
золотом, цинком, медью, кадмием и др. [15]. Однако все они, за 
.исключением Се—Ап, требуют глубокого охлаждения до 25—4°К 
при помощи жидкого гелия, что затрудняет их применение в 
следящих координаторах, из-за трудностей установки криотро¬ 
на с жидким Не и N. 

Фотосопротивления из германия, легированного золотом, тре¬ 
буют охлаждения жидким азотом до 77—78°К, вследствие чего 
они успешно могут применяться в координаторах. Спектральные 
характеристики фотосопротивлений Се—Аи приведены на 
рис. П.2.4, а основные характеристики — в таблице 5 прило¬ 
жения 2. 
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§ 5.6. РАСЧЕТ ДАЛЬНОСТИ ДЕЙСТВИЯ 

Рассмотрим методику определения дальности действия опти¬ 
ческого координатора по конкретной цели, расположенной на 
определенном фоне при известных средних характеристиках рай¬ 
она действия ракеты (высота, расположение цели и ракеты в 
начальный момент наведения, время суток, время года, геогра¬ 
фическая широта). 

Если известны основные характеристики излучения цели и 
фона, то можно получить формулу предельной дальности дейст¬ 
вия координатора из следующих условий, определяющих надеж¬ 
ное выделение сигнала от цели при наличии помех от излучения 
фона 

Фц = й‘ДФф или Фц= п• Ф л , (5.6.1) 

где Ф ц — лучистый поток, воспринимаемый чувствительным эле¬ 
ментом от цели и преобразующийся после усиления в полезный 
сигнал; ДФ ф — среднее квадратическое значение лучистого пото¬ 
ка, воспринимаемого чувствительным элементом от флуктуаций 
излучения фона и обтекателя оптической системы и преобразую¬ 
щегося после усиления в сигнал помехи; Ф п — реальный порого¬ 
вый поток чувствительного элемента, определенный с учетом за¬ 
светки его излучением фона и обтекателя оптической системы 
координатора, эквивалентный шумам, создающим сигнал внут¬ 
ренних помех; п — коэффициент эксплуатационной надежности, 
определяющий превышение среднего квадратического значения 
сигнала от цели над средним квадратическим значением шума, 
создаваемого флуктуациями излучения фона, обтекателя и соб¬ 
ственными шумами координатора п — 

Первое условие (5.6.1) принимается, когда ДФ ф >Ф п , второе — 
когда ДФ ф < Ф п . Рис. 5.6.1 поясняет принятое условие. На нем 
изображена пространственная картина построения изображения 
цели на рабочей поверхности чувствительного элемента (ЧЭ) 
при наличии излучения фона. Величины лучистых потоков от 
цели и фона, вызывающие электрический сигнал на чувствитель¬ 
ном элементе, для наглядности представлены объемными фигу¬ 
рами. На модулирующий диск (МД), расположенный в фокаль¬ 
ной плоскости оптической системы, падает лучистый поток от 
цели и фона. Для простоты модулирующий диск имеет только 
один прозрачный сектор, поэтому на чувствительный элемент по¬ 
падает только часть потока от фона, прошедшая через этот сек¬ 
тор. При вращении диска лучистая энергия фона, созданная по¬ 
стоянной составляющей Ф ф , не будет модулироваться, т. е. не 
будет давать сигнала на выходе усилителя. Модулироваться бу¬ 
дет только переменная составляющая фона. Лучистый поток от 
цели Фц создает изображение цели на чувствительном элементе 
в точке (х ц , _у ц ) или в полярной системе (р и <р). При вращении 
диска поток от цели модулируется по определенному закону, ко¬ 
торый определяется конфигурацией прозрачных и непрозрачных 
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секторов диска. Для формирования полезного сигнала, опреде¬ 
ляющего угловые координаты цели, необходимо, чтобы лучистый 
поток от цели превышал на определенную величину поток о г 
флуктуаций фона, так как постоянная составляющая" излучения 
фона будет отсекаться на входе усилителя. Однако эта состав¬ 
ляющая будет существенно увеличивать значение собственных 
шумов (Ф п ). Поэтому для уменьшения потока от фона, попадаю¬ 
щего на чувствительный элемент, необходимо уменьшать пло¬ 
щадь прозрачных секторов модулирующего диска. 



Определим дальность действия координатора для ИК диапа¬ 
зона, считая, что цель имеет интегральные источники, которые 
располагаются в центре цели и излучают в направлении вектора 
дальности /?. Лучистый поток от цели, попадающий на чувстви¬ 
тельный элемент, складывается из N потоков выбранных элемен¬ 
тарных излучателей. Каждый г-й источник характеризуется ос¬ 
новными параметрами 7), т и . Лучистый поток от г'-го излуча¬ 
теля, попадающий на чувствительный элемент и вызывающий 
полезный сигнал, равен (рис. 5.6.2,а) 


ф « = іі ( Г„ г, ѵ) о), соз7. 0 к г = Іі(Ті ' а ’ 


соза 0 . (5.6.2) 


Эта формула написана для условия, когда лучистый поток от 
цели, попадающий на входное окно оптической системы, кон¬ 
центрируется последней на рабочую площадь чувствительного 
элемента. В этой формуле /,• (Т/. е, ѵ) — сила излучения площад¬ 
ки *$,• в направлении вектора определяемом углами е и у; 
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где г и (X, 77)— спектральная интенсивность плотности излучения 
источника ® Э (Х) — кривая спектральной чувствительности 

чувствительного элемента; ® 0 (Х) и 'Рф(^)—спектральные коэф¬ 
фициенты пропускания оптики и фильтра; о в (к,О ц ) — спект¬ 
ральный коэффициент пропускания атмосферы <р й (Х, О ц )~1 — ч- 
Значение к і легко находится графическим интегрированием 
при построении всех подынтегральных кривых в относительных 
единицах. 

Подставляя выражение 7) ( Т ( , е, ѵ) из формулы (5.3.7) в 
(5.6.2), получим 

Ф ц1 = З а7 Ѵ^.іМ^_ С05 а . соза 0 . (5.6.4) 

к О- 


Суммарный поток, попадающий на чувствительный элемент от 
всех N интегральных излучателей цели, равен: 


ІѴ 


5 0 з соз а 0 к иа И т|. Т ( 1 5 1 кі соз а і 


Ф„ 


1гД 2 


(5,6.5). 


N 


а V 

Обозначив / ц = — 2ц ’іі V С03а ». 


получим 


І~1 

ф„ 


о 2 


/„ соз а в . 


(5.6.6> 


Для координатора, работающего в видимом диапазоне, лучи¬ 
стый поток от цели будет равен (Л^ рефлексных излучателей): 

ЛГ, 

ф„= 5 °* м ц( ^ С0 -- Ц 5, V- С05 С08 (5.6.7). 

тс и 1 

/= і 

где крі — отношение интегралов в формуле (5.3.24). Лучистый 
поток от флуктуаций лучистости фона Дѵ9 (ср, Ц>). падающий на 
чувствительный элемент и вызывающий сигнал помехи, равен 
(рис. 5.6.2,б): 

АФ ф = Дб (®, б) 5 Ф ш к ф к ,,ф, (5.6.8)- 

где — площадь участка фона, облучающая чувствительный 
элемент; со=5 0 /Ь ф 2 — телесный угол; кф — коэффициент, опре¬ 
деляющий долю лучистого потока от неравномерно излучаю¬ 
щего фона, воспринимаемую чувствительным элементом; & мф — 
динамический коэффициент, учитывающий уменьшения потока 
от флуктуаций фона за счет вращения модулирующего диска. 
Но поток ДБ(®, ф), проходящий через входное окно оптики и по¬ 
падающий на площадку .5^ чувствительного элемента, ограничи- 
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подстав- 


вается телесным углом 5 0 // 2 . Поэтому 5 Ф == 5 р О ф 2 // 2 ; 
ляя это выражение в (5.6-8), получаем 

. . А/9(ч>, ф)5' 0 5р^ф к к ф 


Коэффициент &ф определяется формулой (рис. 5.6.4) 


/ Ь (X) <р э (X) ср 0 (X) ?ф (>.)<р л (Х,О ф КХ 
о______ 

сх> 

| Ь(к)сі'к 

О 



(5.6.9) 


(5.6.10) 


где Ь(к )— спектральное распределение лучистости фона. 



Для выбора первого или второго условия (5.6.1) необходимо 
определить реальный пороговый поток чувствительного элемен¬ 
та Ф„. Экспериментальные исследования, проведенные с чув¬ 
ствительными элементами типа фотосопротивления из РЪ5, по¬ 
казывают, что его пороговая чувствительность в зависимости от 
облученности рабочей поверхности .9 р изменяется по закону 


Ф„= Ф п0 (1+аФ|)=Ф 0 


Ѵзл/ 


(і + « ф 2,) 


ф 


0 У$роѴо І 


1 -|~ а 


V ^ро А/о 
В («, Ф) 5 0 5р кф к ы ф 

—р 


(5.6.1!) 
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где Ф п0 — динамическая пороговая чувствительность при отсут¬ 
ствии засветки; Ф ф —лучистый поток, воспринимаемый чувстви¬ 
тельным элементом от постоянной составляющей излучения фо¬ 
на и обтекателя; Ф 0 — статический пороговый поток чувствитель¬ 
ного элемента; А/— полоса пропускания системы модуляции; 
а и Ь — постоянные коэффициенты, зависящие от типа фотосо¬ 
противлений; 5 р0 и Д/ 0 — параметры, для которых определялось 
значение Ф 0 . На рис. 5.6.5 показаны кривые изменения порого¬ 



вой чувствительности различных образцов фотосопротивлений, 
охлаждаемых жидким азотом, в зависимости от их засветки из¬ 
лучением фона. Кривые показывают, что для дневного времени 
пороговая чувствительность фотосопротивлений может изменять¬ 
ся в несколько раз. 

Подставив полученные выражения Ф ц , ДФ ф и Ф п в (5.6.1), 
получим формулу для определения дальности действия коорди¬ 
натора по выбранной цели: 

а) для условия ДФ ф > Ф п 


О = 


і/ Р&м ЛсО5«0 
* п±В(ѵ,<Ь)5 р к ф к мф 


м , 


(5.6.12) 


б) для условия АФф< Ф п 


Е> = 


/ 


^мп Ат СОЗ Ял 


п Фп 


Ѵ-^рА/ 


Ѵ^ро Д /с 


1 ~\~(Х 


В (у, <ь)5 0 5 р 6ф к м ф '* 


м. 


Р 
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Дальность действия оптического координатора, действующего 
в видимом спектральном диапазоне, определяется формулой 

Г * ' 

} / / 2 к ЫІІ О с соя а 0 1] к рі С05 а і соз <л і 

- іД_-—-—— , м , (5.6.14) 

и т:&.В (ср 5 о) 5 р кф к и ф 

В формулу для к-і входит Д, а для к ф — О ф - 
Если фоном является голубое небо, го Д = (Я ц — Я р ) / зіп е. 
Если фоном являются земные покровы, то Д=(Я Р —Я ц )/зіп е, 
а О ф = Яр/зіп з. 

Если фоном являются облака при стрельбе ракетой сверху — 
вниз, то Д= (Яр— ДІ/зіп е, Д = (Яр— Я 0 )/8Іп е, где Я ц — высо¬ 
та нахождения воздушной цели в момент определения дально¬ 
сти; Я р — высота полета самолета-перехватчика с ракетой в тот 
же момент времени; Н 0 — высота облаков, создающих фон; 
е — угол места, определяющий наклон вектора дальности в вер¬ 
тикальной плоскости. 

Максимальная дальность действия оптической системы само¬ 
наведения очень сильно зависит от вида и расположения цели 
относительно вектора мгновенной дальности />. 

Так как в коэффициенты к 1 и входят значения дальностей 
(или высот), то из формул (5.6.12), (5.613) или (5.6Л4) невоз¬ 
можно непосредственно определить значение Д. Можно опреде¬ 
лять О методом последовательных приближений. Для этого сле¬ 
дует задать приближенные значения Я ц , Я р , Я 0 , е и определить 
дальность В \, а затем полученное значение Ді ввести в формулы 
для кі и к ф и вновь определить новое значение Д. По разности 
Д,—Д можіно судить об ошибке. Если она превышает заданную 
величину, то следует сделать второе приближение. Менее трудо¬ 
емкий — графоаналитический метод. Обозначив величину Д, 
умноженную на знаменатель подкоренного выражения как функ¬ 
цию Ѳ,= МП), а числитель — Ѳ 2 = ММ> рассчитывают эти 
функции для нескольких значений О (в выбранном диапазоне) 
и строят кривые. Точка их пересечения определяет искомую 
дальность. Для определенных выбранных значений всех входя¬ 
щих в формулу для Д параметров можно найти оптимальное 
максимальное значение дальности действия системы подбором 
оптимального фильтра. Для этого необходимо определить зна¬ 
чения О для различных фильтров, построить кривую зависимо¬ 
сти Д от основного параметра фильтров (например, интеграль¬ 
ного коэффициента пропускания фильтром излучения абсолютно 
черного тела при температуре, близкой к температуре основного 
излучателя цели) и найти максимум этой кривой. 



Г л а в а 6 


СЛЕДЯЩИЕ КООРДИНАТОРЫ 


§ 6.1. СЛЕДЯЩИЕ КООРДИНАТОРЫ С ЭЛЕКТРИЧЕСКИМИ 
И ГИДРАВЛИЧЕСКИМИ ДВИГАТЕЛЯМИ 

Ось следящего координатора непрерывно направляется на 
цель. Координатор, как измеритель углового положения цели 
. относительно своей оси, в данном случае является элементом 
следящей системы и используется в качестве измерителя рассо¬ 
гласования. Измеритель рассогласования может быть радиоло¬ 
кационным или оптическим. Изменение положения оси коорди¬ 
натора в пространстве осу¬ 
ществляется с помощью дви¬ 
гателей, механически свя¬ 
занных с антенными или оп¬ 
тическими системами. Дви¬ 
гатели работают от сигна¬ 
лов координатора, которые 
предварительно усиливают¬ 
ся по мощности. Эти функ¬ 
ции следящего координатора определяют его функциональную 
схему, которая показана на рис. 6.1.1. 

Следящий координатор цели в системах самонаведения ис¬ 
пользуется как измеритель угловой скорости вектора дально¬ 
сти и. Выходным сигналом измерителя угловой скорости являет¬ 
ся усиленный по мощности выходной сигнал координатора. По¬ 
кажем, что при установившемся слежении за целью ток усили¬ 
теля мощности пропорционален угловой скорости вектора даль¬ 
ности и. 

Рассогласование А к (рис. 4.1.1) определяется равенством 

- х к ° == А к , (6.1.1) 

где -ѵ к ° единичный вектор оси координатора. 

Динамические свойства измерителей рассогласования описы¬ 
ваются уравнениями (4.2.12), (4.3.16). Умножив первое уравне¬ 
ние (4.3.16) на у к °— орт осиу к , а второе уравнение на ,г к ’ 0 — орт 
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оси г’к, после сложения соответственно левых и правых частей 
получим 

Т к и к +и к = к к \ к , (6.1.2) 

где и к = и к1 у к °+ и к2 г к 0 . 

В зависимости от типа и конструктивной схемы двигателей, 
приводящих в движение антенную или оптическую систему (да¬ 
лее для краткости эти двигатели называются приводами), следя¬ 
щий координатор может иметь один или два канала усиления 
мощности. 

В случае двух каналов на вход одного из них поступает по¬ 
стоянное напряжение и к1 , на вход другого — постоянное напря¬ 
жение и к2 . Усилитель мощности может быть электронным, маг¬ 
нитным или электромашинным. В первом случае усилитель яв¬ 
ляется практически безынерционным элементом, в остальных 
случаях усилитель обладает инерционностью. В последнее время 
широкое применение находят магнитные усилители. Работа двух 
каналов усиления, состоящих из магнитных усилителей, опи¬ 
сывается уравнениями ([I], § 9-3) 

4 4 “Ь 4 ~ 4 «ко 4 4 ~ь 4 ~ 4 ^«2 > (®- 1 -3) 

где 4, 4~ средние за полупериод рабочего напряжения значе¬ 
ния выходных токов в первом и втором каналах соответственно; 
Т у — постоянная времени усилителей; к у — коэффициент усиле¬ 
ния. Умножив первое уравнение (6.1.3) на у к °, а второе наг к °, 
после сложения получим 

Ту Iу1 у — к у іі К , ( 6 . 1 . 4 ) 

где / у = 4 Ук° + 44- 

Магнитные усилители часто применяются совместно с элект¬ 
ронными усилителями тока, нагрузкой которых являются управ¬ 
ляющие обмотки магнитных усилителей. В этом случае совмест¬ 
ная работа усилителей также описывается уравнением (6.1.4). 

Если следящий координатор цели имеет один канал усиления 
сигнала по мощности, то на вход его действует напряжение 
(4.2.12), а выходным сигналом является переменный ток і у , 
причем 

іу === ку іі К • ^ 6 . 1 , 5 ) 

Приводы следящих координаторов могут быть электрически¬ 
ми, гидравлическими и гироскопическими. Рассмотрим следящие 
координаторы с электрическими и гидравлическими приводами. 

Для обеспечения пространственного слежения антенная 
(или оптическая) система, установленная на ракете в кардан¬ 
ном подвесе, механически связывается с двумя двигателями [281. 
Двигатели вращают систему относительно двух взаимно 
перпендикулярных осей карданного подвеса. Направление одной 
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оси подвеса совпадает с направлением оси Ру і, или оси Рг , свя¬ 
занной системы координат. Если направление этой оси совпа¬ 
дает с осью Ру и ТО направление другой оси должно совпадать 
с осью О к г к системы координат, в которой измеряются углы 
рассогласования. Если направление первой оси совпадает с 
осью Рг и то направление второй оси должно совпадать с осью 
О к у к -Для определенности допустим, что первая ось совпадает 
с осью Ру і, а вторая — с осью О к г к 

Из рис. 4.1.1 видно, что для обеспечения слежения за целью 
на вход двигателя, вращающего антенную (или оптическую) си¬ 
стему относительно оси О к г к , необходимо подавать сигнал, со¬ 
держащий информацию о рассогласовании Д к) , а на вход двига¬ 
теля, вращающего систему относительно оси Ру\, следует пода¬ 
вать сигнал, содержащий информацию о рассогласовании Д к о- 
Иначе говоря, если й я , —- угловая скорость вала двигателя Д\, 
вращающего антенный (оптический) узел относительно оси Ру\, 
а й д2 — угловая скорость вала двигателя Д%, который вращает 
антенный (оптический) узел относительно оси О к г к ,то на вход 
двигателя Д і необходимо подать ток / ѵ „ а на вход двигателя 
До ~ ток / Уі . 

Уравнения, описывающие работу двигателей постоянного 
тока, используемых в качестве приводов следящего координато¬ 
ра, при равном нулю статическом моменте сопротивления Л4 С и 
постоянном входном сопротивлении приводятся к виду ([!], 
$ 3.13) 

Т л й а ,+ Я яХ = -к я /,„ Г д 2 д2 +2, 2 =6д 4, (б-1.6) 

где Т л и к л — постоянная времени и коэффициент усиления дви¬ 
гателей, вычисленные с учетом приведенных моментов инерции 
приводимых в движение механических деталей антенной (опти¬ 
ческой) системы. 

Известно, что 

х К ° — <о к Х х к °, (6.1.7) 

где и* — угловая скорость вращения вектора х к °, то есть оси коор¬ 
динатора. Из векторного равенства (6.1.7) следует равенство 
модулей производной х к ° и угловой скорости © к , так как модуль 
вектора х к ° равен единице. Кроме того, из равенства (6.1.7) еле 
дует, что векторы ю к , х к ° взаимно перпендикулярны и располага¬ 
ются в плоскости О к г к ,у к (рис. 4.1.1). Равенство модулей й их 
взаимная перпендикулярность позволяют утверждать, что проек¬ 
ция векторах* 0 на осьу к равна проекции вектора ш к на ось г к , 
а проекция вектора х к ° на ось г к равна проекции вектора на 
ось У к , взятой с обратным знаком, то есть 

х -° = <0 к г . -* г °=-<"кѵ> (6.1.8) 

ГДе . . 

Ху®=Х к ° ш кг — й) |( 2 К °, Х г п — Х к ~ 0 К °, ш ку = И» к _у к ° . 
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Движение антенной (оптической) системы, а следовательно, 
и осп координатора определяется не только ее движением отно¬ 
сительно ракеты (относительное движение), по и движением са¬ 
мой ракеты относительно центра массы (переносное движение). 
Если о)],, ш 2] — угловые скорости движения антенной (оптиче¬ 

ской) системы вокруі оси у к , вызванные переносным и относи¬ 
тельным движениями соответственно, а «> 12 ? и 52 — угловые ско¬ 
рости движения системы вокруг оси г к , также вызванные пере¬ 
носным и относительным движениями, то 

0> ку - °'п+ "> 21 , °кг = “п 4- ш 22- (6.1.9) 

При вращении ракеты относительно центра массы с угловой 
скоростью «» антенная (оптическая) система вращается вокруг 
оси у к со скоростью 

Ш П =<ау к °, (6.1.10) 

а вокруг оси ~ к — со скоростью 

®із==ю* к °- (6.1.11) 

При равном единице передаточном числе от валов двигателей 
к антенному (оптическому) узлу угловая скорость вращения 
двигателя Д 2 будет равна угловой скорости <о 22 , так как ось 
вращения двигателя совпадает с осью г к , то есть 

® 2г = й д2 . (6.1.Г2) 

Вращение антенной (оптической) системы относительно оси 
двигателем Д\ происходит со скоростью, равной 2ыУі 0 у к ° = 
= 2 Д] созс,, где ® г — угол между осью координатора и ее проек¬ 
цией на плоскость, перпендикулярную оси Руи Поэтому 

со 2] ---■ () ДІ С 05 ®, . (6.1.13) 


Следует, однако, учесть, в процессе установившегося движения 
ракеты к цели величина угла <? г - мала. Поэтому с большой точ¬ 
ностью можно считать, что 


0, Л “ -''ді • 



(6.1.14) 

Исключая из равенств (6.1.6), 

(6,1.8), 

(6.1.9), 

(6.1 12), 

(6.1.14) неизвестные *» кѵ , «> Кг . 9 Д| , У д2 

у ^21 > ^22 ; 

, получав; 


Т ж х у °+ ѵ у °— 7 д < 0 ,., — «» І2 = /<і д / Уі , Г, 

і г °+ * 2 ° 

+ 1 д ш і 1 “Г 

ш п —к д І у , 
(6.1.15) 


Умножив первое уравнение (6.1.15) на у к °, а второе на ,г к 0 и 
складывая их, получим 


Т я х к 0 •(- х к -* 72, <о р ©р — - і? л /у, 

В С. Пугачев и др. 


(6.1.16) 
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где 


о)р = •„ г ж ° + ®„ 3»Л Ир = - ®ц г к °+ ®ц Ук°- (6.1.17) 

Если передаточное число от валов двигателей к антенному 
(оптическому) узлу равно пф і, то коэффициент к ж в уравне¬ 
нии (6.1.16) изменится в п раз. 

Пренебрегая запаздыванием и зоной нечувствительности, 
работу гидродвигателей приближенно можно описать уравне¬ 
ниями ([1] § 9.11) 

л» 8 *=К /у., (6.1.18) 

где — скорости движения поршней двигателей, вращающих 
антенный (оптический) узел относительно осей у х и г К соответ¬ 
ственно; к Г — коэффициент усиления двигателей, также вычис¬ 
ленный с учетом приведенных моментов инерции. Если переда¬ 
точное число от поршней к антенному (оптическому) узлу равно 
п Г , то угловые скорости вращения антенной (оптической) систе¬ 
мы относительно осей у К и г К будут равны: 

®2і = — « г 5 1 СОЗ <р 1? со 22 =Л г 5 2 . (6.1.19) 

Исключая из равенств (6.1.18), (6.1.19), (61.9), (6.1.8) перемен¬ 
ные «> К у, «> К2: , 5[, 5 2 , ш 22 и имея в виду, что угол мал, по¬ 

лучаем 

х у °—ш 12 =п г к г І Уі , х г °+ о) и = п Г к Г / Уі . (6.1.20) 

Умножив первое уравнение (6.1.20) на _у к °, а второе на г к °и скла¬ 
дывая их, получим 

Хк - ®р = «Г К іу ■ (6.1.2 1 ) 

Уравнения (6.1.1), (6.1.2), (6.1.4), (6.1.16), (6.1.17), (6.1.10), 
(6.1.11) описывают работу следящего координатора с электриче¬ 
ским приводом- В случае гидравлического привода уравнение 
(6.1.16) заменяется уравнением (6.1.21). 

Дифференцируя левую и правую части равенства (6.1.1) по 
времени, получим 

/)° — дг к °-А к . (6.1.22) 

В установившемся движении А к =0, І)°—х К °= сопзі, ш р =0 В со¬ 
ответствии со сделанными замечаниями уравнение (6.1.16) пре¬ 
образуем к виду 

/? 9 -0) р =Д- д / ѵ . (6.1.23) 

Очевидно, с точностью до ы р 7г л ток / ѵ пропорционален произ¬ 
водной^ 0 . Модуль вектора І)° равен модулю угловой скорости 
вектора относительной дальности. Но І)° = м в ХЙ 0 . Модуль 
вектора О 0 равен единице, следовательно, модуль производной 
І)° равен модулю угловой скорости вектора относительной даль- 
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ности Юд. Таким образом, ток усилителя мощности может ис¬ 
пользоваться в качестве параметра управления при самонаве¬ 
дении. Аналогичный вывод можно сделать, рассматривая урав¬ 
нение (6.1.21). 

Величины Юр/Ад в координаторе с электрическим приводом 
и ш р /п г к г в координаторе с гидравлическим приводом являются 
ошибками измерения, вызванными движением ракеты относи¬ 
тельно центра массы. Для компенсации этих ошибок на входы 
электродвигателей необходимо подавать сигнал Д/ у == м р /й д , 
а на входы гидродвигателей — сигнал Д/=е> р /га г 6 г . Сигнал Д/ у 
формируется с помощью скоростных гироскопов, измеряющих 
составляющие ш п> а> 12 . 



Рис. 6.1.2 


На рис. 6.1.2 показана структурная схема следящего коорди¬ 
натора с электрическим приводом, а на рис. 6.1.3 — с гидравли¬ 
ческим. На схемах учтено, что практически всегда координатор и 
усилитель мощности можно представить одним инерционным 
звеном. Если усилителем мощности является магнитный или 
электромашинный усилитель, то инерционность входных цепей 
усилителя целесообразно использовать для фильтрации полез- 



Рис. 6.1.3 


ного сигнала, содержащегося в выходном сигнале измерителя 
рассогласования. Тогда Т К <Д Г у , и можно положить 

«к = (6.1.24) 

Если же усилителем мощности является электронный усилитель, 
то Г у < Т к и можно считать 

/ ѵ = к у и К . 

10 * 


(6.1.25) 
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На рис. 6.1.2 и 6.1.3 для определенности принято, что Т > Г к . 

Электродвигатели обладают большими постоянными време¬ 
ни. Вследствие этого следящие координаторы с электрическими 
приводами не применяются в системах самонаведения. Однако 
они находят применение в астроинерциальных системах управ¬ 
ления для слежения за звездами. 

Гидродвигатели практически безынерционны, поэтому следя¬ 
щие координаторы с гидравлическим приводом находят приме¬ 
нение в системах самонаведения. Следящие координаторы с гид¬ 
равлическим приводом разрабатываются, в частности, амери¬ 
канской фирмой Рейтеон [28], которой создана ракета «Спер¬ 
роу-3» [31]. 


§ 6.2. ГИРОСКОПИЧЕСКИЕ СЛЕДЯЩИЕ КООРДИНАТОРЫ 


Известно, что трехстепенной гироскоп под действием внешне¬ 
го момента прецессирует. При этом внешняя и внутренняя рам¬ 
ки гироскопа вращаются относительно своих осей. Если рамки 
соединены с антенной (или оптической) системой, то момент, 
приложенный к гироскопу, приведет к изменению положения 
оси координатора. Путем соответствующего изменения момента 
можно организовать слежение за целью. 3 этом состоит идея 
использования гироскопа в качестве привода следящего коорди¬ 
натора. 

Уравнения движения трехстепенного гироскопа имеют вид: 


А г & у +КІ!, = М„. | 
А г й,~ М т2 , і 


( 6 . 2 . 1 ) 


где А т ~ экваториальный момент инерции гироскопа; К — кине¬ 
тический момент ротора гироскопа; й ѵ , Я г — угловые скорости 
вращения соответственно внешней и внутренней рамок; М ГІ , /Д г2 — 
проекции вектора момента, приложенного к гироскопу, соответ¬ 
ственно на оси внешней и внутренней рамок- Исключая из урав¬ 
нений (6.2.1) й ѵ , получим уравнение, которое в операторной 
форме (р = й/йі) представляется так: 



К 

Л г 2 


Л-Г 

/: і ГІ 


~~РМт2- 

Л т 


( 6 . 2 . 2 ) 


В соответствии с принципом суперпозиции можно положить 
2! + Й 2 , где й, — реакция внутренней рамки гироскопа на 
М п , а 9 2 — реакция внутренней рамки на /И г2 , определяемые 
уравнениями 


А 2 


К_ 

А 2 


М 


П > 


К 2 
Л 2 


Йо 


А, 


рм, 


г2 ■ 


(6.2.3) 
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В установившемся движении, полагая интеграл от равным 

е 2 , получим 

(6.2.4) 

“7 Л^Г2* (6.2.5) 

Формулы (6.2.4), (6.2.5) показывают, что внутренняя рамка пре¬ 
цессирует с угловой скоростью Й, под действием момента Л! г1 и, 
кроме того, отклоняется на некоторый угол е 8 под действием 
момента М г >. Аналогичным образом можно показать, что внеш¬ 
няя рамка не только прецессирует с угловой скоростью й 2 под 
действием момента М т2 , но и отклоняется на некоторый угол 
под действием момента /л г1 . 

Применение гироскопа в качестве привода следящего коорди¬ 
натора основано на использовании его способности прецессиро¬ 
вать, то есть способности каждой рамки гироскопа вращаться 
вокруг своей оси под действием момента, направленного по оси 
другой рамки. Поворот той или иной рамки гироскопа под дей¬ 
ствием момента, направленного по оси данной рамки, вредно 
влияет на процесс слежения. Рассогласование в одной плоскости 
вызывает ложный сигнал в канале, измеряющем рассогласование 
в другой плоскости. Иначе говоря, возникает связь каналов, ко¬ 
торая тем больше, чем больше Ѵглы $і и $ 2 . Из формулы (6.2.5) 
видно, что характеристикой связи каналов может служить от¬ 
ношение Л г 

Гироскоп, используемый в качестве привода, механически 
связан с антенной (оптической) системой, с которой в свою оче¬ 
редь конструктивно могут быть связаны другие элементы коор¬ 
динатора (волноводный тракт, смесители, каскады предвари¬ 
тельного усиления др.). Следовательно, в экваториальный мо¬ 
мент инерции Л г входит не только экваториальный момент са¬ 
мого гироскопа, но и приведенные моменты инерции антенной 
системы и других частей, связанных с гироскопом. Все это гово¬ 
рит о том, что отношение Л г /К 2 может быть недопустимо боль¬ 
шим. Большое отношение Л г //С~ может привести к такой связи 
каналов, при которой слежение за целью станет невозможным. 
Таким образом, возникает проблема уменьшения связи между 
каналами, которая по существу определяет возможность при¬ 
менения гироскопических приводов в следящих координаторах. 

В одногироскопном приводе уменьшение отношения Л г К' 
может быть достигнуто путем увеличения кинетического мо¬ 
мента ротора гироскопа К Однако формула (6.2.4) показывает, 
что это приводит к необходимости увеличивать действующий на 
гироскоп момент, чтобы не уменьшать максимальную скорость 
прецессии, которая должна быть не меньше максимальной угло¬ 
вой скорости вектора дальности. 
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Применяются два способа создания момента, действующего 
на гироскоп. Первый [32] (рис. 6.2.1) состоит в установке мо- 
ментных датчиков на рамках гироскопов. Один датчик создает 
момент М п , вектор которого направлен по оси внешней рамки, 
другой — момент М г2 , вектор которого направлен по оси внут¬ 
ренней рамки. Увеличение потребных значений УИ г1 и М г2 влечет 
за собой увеличение габаритов и веса моментных датчиков, что 

в свою очередь увеличивает 
экваториальные моменты инер¬ 
ции. Вследствие этого полу¬ 
чить желаемое уменьшение 
отношения АгІК 2 при таком 
способе не удается. Поэтому 
одногироскопный привод с 
двумя датчиками моментов, 
расположенными на осях ра¬ 
мок гироскопа, не нашел широ¬ 
кого применения. Второй осно¬ 
ван на взаимодействии элект¬ 
ромагнитного поля переменно¬ 
го тока с вращающимся рото- 
ром гироскопа (рис. 6.2.2). 

Если внутри катушки, по которой идет переменный ток, вра¬ 
щается постоянный магнит с угловой скоростью <и, равной угло¬ 
вой частоте переменного тока, то на магнит действует момент, 
величина постоянной составляющей которого зависит от ампли¬ 
туды, а направление постоянной составляющей определяется 
начальной фазой тока. Действительно, ток катушки 

іу — іоСоз (ш/, — (р) (6.2.6) 


н 


Рис. 6.2.2 



у, 
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Рис. 6.2.1 


создает магнитный поток Ф т , направление которого совпадает 
с осью катушки, а величина пропорциональна току 

Фг = Мѵ, ’ (6.2.7) 

где к т — постоянный коэффициент. Магнитный поток постоян¬ 
ного магнита равен Ф м . Представим Ф, и Ф м в виде 
Ф т = Ф т , х°+ Ф тѵ .Уі 0 + Ф тг г х °, 

ф--ф«Ѵ+Ф-,л в +ф-,*Л 
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( 6 . 2 . 8 ) 


Проекции векторов Ф т и Ф ы на оси Ох и Оу и Ог х равны: 

Ф ГД . = Ф Т , Ф ту = 0, Ф тг = 0, | 

ф м V = °, Ф му = ф м СОЗ (ОІ, Ф М2 = Ф м зіп ті. I 

В результате взаимодействия потоков Ф т и Ф м возникает мо¬ 
мент М Г , действующий на постоянный магнит и равный: 

Л# г = Л ф Ф т ХФ„, (6.2.9) 

где кф — постоянный коэффициент. Равенство (6-2.9) можно 
представить в виде 

Ьф (Ф ту Ф мг - Ф му Ф Іг ) х,о+ к ф (Ф т , Ф и , - ф иг Ф тг ) у О + 

+ к Ф ѵ ф му - Ф ЫЛ - ф ту ) гг, 0 . (6.2.10) 

Подставляя значения проекций из (6.2.8) в (6,2.10), после три¬ 
гонометрических преобразований получим 

М т — к п / 0 [зіп ф +■ зіп (2 ші —■!»)] -(- к п / 0 [соз б -(- соз (2 Ы —ф)] гД 

( 6 . 2 . 11 ) 

где к п = к у к ф Ф м /2 постоянный коэффициент, определяемый 
конструктивными и магнитными характеристиками катушки и 
постоянного магнита. Из равенства (6.2.11) видно, что момент 
М Г имеет постоянную и переменную составляющие. Постоянная 
составляющая равна: 

М 0 — М 0 зіпф.Уі 0 + А„/оС08фг,°. (6.2.12) 

Модуль вектора М 0 пропорционален амплитуде тока і в , а на¬ 
правление определяется начальной фазой ф переменного тока 
( 6 . 2 . 6 ). 

Если постоянным магнитом является ротор гироскопа, то на 
гироскоп будет действовать момент М Г . Однако прецессировать 
гироскоп будет только под действием постоянной составляющей 
момента (6.2.12). Переменная высокочастотная составляющая, 
вследствие инерционности гироскопа, будет отфильтровываться. 

Второй способ выгодно отличается от первого тем, что дат¬ 
чик момента расположен вне гироскопа. Габариты и вес датчика 
не влияют на величину экваториального момента гироскопа. 
Следовательно, в этом случае путем увеличения Д отношение 
АІ^ может быть уменьшено до допустимой величины. 

Наряду с одногироскопными применяются двухгироскопные 
приводы или гироплатформы (рис. 6.2.3) [32]. В принципе работа 
гироплатформы не отличается от работы отдельного гироскопа. 
Под действием момента, создаваемого датчиком М и платформа 
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прецессирует относительно оси аа. Момент датчика М, вызывает 
прецессию платформы относительно оси бб. 

На рис. 6.2.3 стрелками показаны положительные направле¬ 
ния отсчета углов и моментов в неподвижной относительно ра¬ 
кеты системе координат. Моменты /И ГІ и М г2 прикладываются 
к гироскопам с одним знаком, а к платформе — с другим Под 
действием моментов прецессируют платформа и гироскопы. Урав¬ 



нения движения платформы и гироскопов по аналогии с урав¬ 
нениями (6.2.1) записываются в виде 

А г й г1 + ка 2 ^м г1 , А ау й у +ка л =-м т1г і 
л г 6 Г2 - кя у - Лі г , , А П2 й, - - м т2 , ) {Ь,2ЛЗ) 

где Л пу , А пг экваториальные моменты платформы относитель¬ 
но осей бб и аа, ІІ ГІ , У г2 — угловые скорости гироскопов Г! и I _>, 
у г угловые скорости поворота платформы относительно 
осей бб и аа соответственно. Исключив из уравнений (6.2.13) 
переменные 11 г! , й, 2 , 2 у , получим 



А 2 

А Г А, 


К 

А г А п 


/И г ,- ■ 




рМ г2 . 


(6.2.14) 


Из (6.2.14) видно, что движение платформы относительно оси аа 
происходит не только под действием момента М г1 , но и под дей¬ 
ствием момента М г2 , направленного по оси аа. Под действием 
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момента /И г2 платформа отклоняется относительно оси аа на 
угол 

с ?2= — —2 А1 г2 . (6.2.15) 

Можно также показать, что под действием момента /VI г] плат¬ 
форма не.только прецессирует относительно оси аа, но и от¬ 
клоняется па некоторый угол относительно оси 66. Следователь¬ 
но, при использовании платформы в качестве привода следящего 
координатора будет иметь место связь между каналами- Харак¬ 
теристикой связи каналов так же, как и в случае отдельного гиро¬ 
скопа, является отношениеЛ г //С 2 - Однако для платформы это от¬ 
ношение значительно меньше, чем для одногироскошюго приво¬ 
да. Дело в том, что элементы координатора соединяются с плат¬ 
формой, а не с гироскопами, стоящими на платформе. Следова¬ 
тельно, приведенные моменты инерции элементов координатора 
входят в полярные моменты платформы А п н не изменяют вели¬ 
чины полярных моментов гироскопов. Увеличение же эквато¬ 
риального момента инерции платформы, как показывает форму¬ 
ла (6.2.15), не влияет на связь каналов. Этим двухгироскопнын 
привод принципиально отличается от одиогироскопиого. Именно 
это свойство гироплатформ обеспечивает возможность их при¬ 
менения в следящих координаторах (и других системах) в слу¬ 
чаях массивных антенных (или оптических) систем. 

Уравнения (6.2.13) записаны без учета трения и несбаланси¬ 
рованности платформы и гироскопов. Трение и разбаланс ока¬ 
зывают существенное влияние на движение гироскопов, которые, 
прецессируя под действием моментов трения, уходят от исходных 
положений. 

Возьмем для примера последнее уравнение (6.2.13), добавим 
в правую часть момент трения ДД Т2 и оценим уход рамки гиро¬ 
скопа. Для установившегося движения можно записать Ю.’ г1 
= Л4 т2 , следовательно, 

?п==Мт2 і/К, (0.2.16) 

т. е. угол ухода гироскопа со временем возрастает. За вре¬ 
мя, равное 9 0 /\//Ѵі г2 , гироскоп отклонится на предельно допу¬ 
стимый угол 9 0 н потеряет свои гироскопические свойст¬ 
ва. Этот недостаток устраняется путем разгрузки платформы. По 
осям 66 и аа (рис. 6.2.3) устанавливают двигатели разгрузки 

и О), которые компенсируют моменты трения и другие воз¬ 
мущения и тем самым ограничивают в допустимых пределах 
уходы гироскопов. Разгрузочные двигатели работают но сигна¬ 
лам с датчиков, расположенных на осях рамок гироскопов и 
измеряющих углы отклонения рамок под действием возмущений. 
Двигатели совместно с датчиками, преобразователями и усили¬ 
телями образуют следящую систему, входными сигналами ко¬ 
торой являются возмущающие моменты, приведенные к осям 
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платформы, а выходными — разгрузочные моменты М 1 и М , 
В правильно спроектированной системе М^ М рі поэтому з далы 
неишем в уравнениях движения платформы мы не будем учи¬ 
тывать М т . Гироплатформы с двигателями разгрузки называют¬ 
ся силовыми. 

Если сложить два первых (или два последних) уравнения 
(6.2.13) и пренебречь моментами инерции, то, интегрируя, полу¬ 
чим равенство тп2 = ? Г 2 + сопзГ Как видно, прецессируя, рам¬ 
ки гироскопа и платформы отклоняются в разные стороны’ и от¬ 
носительные углы поворота удваиваются. Для уменьшения от¬ 
носительных углов поворота целесообразно вращать роторы 
гироскопов в разные стороны. 

Формулы (6.2.15) и (6.2.16) показывают, что полезно увели¬ 
чение кинетического момента гироскопов. В двухгироскопных 
платформах эффект увеличения К можно получить путем кине¬ 
матической связи роторов гироскопов. 

При проектировании, естественно, пользуются полными урав¬ 
нениями движения следящего координатора, учитывая приведен¬ 
ные моменты инерции, моменты трения и разгрузки. Только так, 
в частности, можно учесть влияние антенного узла и других эле¬ 
ментов координатора на гироскопический привод- Однако при 
исследовании систем самонаведения в целом, учитывая прини¬ 
маемые меры для уменьшения связей, с достаточной точностью 
можно считать каналы гироскопического привода развязанными 
и вместо полных уравнений гироплатформы и гироскопов поль¬ 
зоваться приближенным уравнением 

&ХК=М Г , (6.2.17) 

где О скорость прецессии гироскопического привода; М т — 
момент, действующий на привод; К — кинетический момент при¬ 
вода. ^ 

Гироскопический привод обладает свойством отдельного ги¬ 
роскопа устойчиво сохранять заданное направление вектора 
кинетического момента К. Направление вектора кинетического 
момента обычно является осью координатора, то есть К°~ х °. 
Гироскопический привод стабилизирует положение оси коорди¬ 
натора и тем самым устраняет влияние колебаний ракеты отно¬ 
сительно центра массы на следящий координатор. Движение 
оси координатора происходит только вследствие прецессии гиро¬ 
скопического привода. Поэтому угловая скорость прецессии рав¬ 
на угловой скорости вращения оси координатора со*. Имея в 
виду сказанное, векторное уравнение (6.2.17) представим в виде 

X -^к 0 ^ М Т ІК. Учитывая формулу (6.1.7), получим 

х к ° = М г /К. ( 6 . 2 . 18 ) 

В одногироскопном приводе и двухгироскопной платформе 
без кинематической связи величина К равна величине кинети- 
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ческого момента одного гироскопа. В двухгироскопной платфор¬ 
ме с кинематической связью величина К равна удвоенному зна¬ 
чению кинетического момента одного гироскопа. 

Неотъемлемой частью гироскопических приводов являются 
датчики моментов. На вход датчиков поступает ток с усилите¬ 
лей мощности. В гироскопических приводах с двумя моментны¬ 
ми датчиками 

М ті = к и / Уі , Л? г2 = /г м / Л . (6.2.19) 

Момент одного датчика направлен по оси внешней рамки гиро¬ 
скопа или гироплатформы, направление которой совпадает с на¬ 
правлением оси Ру і или с направлением оси Рг і. Момент друго¬ 
го датчика направлен по оси внутренней рамки гироскопа, кото¬ 
рая является осьюО к 2 к , когда ось внешней рамки коллинеарна 
с осью Ру і, или осью О к у к , когда ось внешней рамки коллинеар¬ 
на с осью Рг і. Допустим для определенности, что момент на¬ 
правлен по оси внешней рамки, а сама ось внешней рамки кол¬ 
линеарна с осью Ру\. Тогда момент М т2 направлен по оси внут¬ 
ренней рамки, которая является осью О к г к . 

Вращение антенной (оптической) системы относительно оси 
О к >'к происходит со скоростью, равной скорости вращения отно¬ 
сительно оси внешней рамки, умноженной на косинус угла 
между осью координатора и ее проекцией на плоскость, 4 пер¬ 
пендикулярную оси внешней рамки. В § 6.1 отмечалось, что в 
установившемся движении ракеты к цели величина угла 9 і мала 
и с большой точностью можно считать, что угловая скорость 
вращения антенной (оптической) системы относительно оси 
внешней рамки равна угловой скорости вращения системы отно¬ 
сительно оси О к у к . 

Умножая первое уравнение (6.2.19) на _у к °, а второе на г к °, 
после сложения левых и правых частей получим 

М Г = к м І у . (6.2.20) 

Уравнения (6-1.1), (6.1.2), (6.1.4), (6.2.20), (6.2.18) описы¬ 
вают работу следящего координатора с гироскопическим при¬ 
водом, датчики моментов которого работают на постоянном токе. 
Подставляя значение М г (6.2.20) в равенство (6.2.18) и имея в 
виду, что в установившемся движении /) 9 — дг к °, получим 

І)° = к г І у , . (6.2.21) 

где к т =к„/к. Модуль производной равен модулю угловой ско¬ 
рости вектора дальности <л 0 , следовательно, 

= к г І у . (6.2.22) 

Работу следящего координатора с гироскопическим приво¬ 
дом, датчик момента которого работает на переменном токе, 
описывают уравнения (6.1.1), (4.2.12), (6.1.5), (6.2.7), (6.2.8), 

(6.2.10), (6.2.18). 
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Практически, как уже отмечалось, привод на переменном 
токе реагирует на средний момент (6.2.12). Равенство (6.2.12) 
получено для случая, когда ось вращения магнита, являющаяся 
осью координатора х к , совпадает с осью катушки х ь В процессе 
слежения за целью ось х к отклоняется от оси Х\. При этом 

/Н 0 = К 4 с о? О] ($іи ф у ѵ ° + со8 ф г к °), (6.2.23) 

где угол отклонения оси координатора от оси катушки. Из 
уравнений (6.1.5), (4.2.12) и (6.2.6) следует, что і ѵ —к у к к А к . 

Поэтому момент, вызывающий прецессию гироскопа, можно 
представить в виде 

Ж г = М 0 = к„ к у к К Л к соз -л, '(зіп ъ к соз у к г к »), (6.2. 24) 

Из рис. 4 1.1 видно, что Д к зіпф к = Д к „ Д к со$» к =Д к , . 
Следовательно, 

М Г ~-- М„--= к п к у к К соз у, (Д к1 у к °+ Д к 2 г«°) 

пли 

ЛІг = М 0 — к п к у к К соз С, Д к . (6.2.25) 

Подставляя значение М,. (6.2.25) в равенство (6.2.18) и имея в 
виду равенство/) 0 х к °, получим 

Л к , (6.2.26) 

где к*~ к„ к у к К соз (?,//’• Из (6.2.26) находим 

“о = 4* Дк- (6.2.27; 

Из равенств (6.2.22), (6.2.27) следует, что гироскопические 

следящие координаторы являются измерителями угловой скоро¬ 

сти вектора относительной дальности. Выходным сигналом сле¬ 
дящего координатора с приводом на постоянном токе является, 
как это следует из (6.2.22), ток / ѵ Выходным сигналом следяще¬ 
го координатора е приводом на переменном токе также является 
ток. Из равенств (6.1.5), (4.2.12), (6.2.27) видно, что амплитуда 
тока і у пропорциональна величине угловой скорости ю й . Сле¬ 
дует. однако, иметь в виду, что коэффициент к * зависит от угла 
?і 11 по существу является переменным. Правда, углы л,' при 
самонаведении ракеты на цель невелики, и приближенно можно 
считать коэффициент к г ~ постоянным. 

Для управления ракетой, стабилизированной относительно 
продольной оси, используются проекции вектора Мд на оси систе¬ 
мы координат 0,.х К у К т К . Вектор м 0 перпендикулярен векто- 
пѵ О 0 . Положение вектора/) 5 в системе координат О к х к у к г к 
определяется углом фазирования л к> положение вектора опре¬ 
деляется углом 90° — ф к . Следовательно, 

ш оѵ — °щсо8 у к “= к Г /Д, ш йг = — ШдЗіп л К = — к Г / Уі . (6.2.28) 
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При измерении угловой скорости к> 0 вектора дальности О 
следящим координатором с приводом на переменном токе угол 
фазирования ® І; определяется начальной фазой выходного сигна¬ 
ла, Для формирования составляющих (6.2.28) используется 
опорное напряжение, определяющее начало отсчета угла у,,. 

На рис. 6.2.4 показана структурная схема гироскопического 
координатора с датчиками моментов, работающими на постоян¬ 
ном токе. Схема соответствует уравнениям (6.1.1), (6.1.2). (6.1.4). 
(6.2.20), (6.2.18). На схеме .обозначено к н 1 / К »« учтено ч~о 
Т К « Т у н ■ 



Рис. 6.2.4 Рис. 6.2.5 


Без учета нелинейных преобразований работу следящего ко¬ 
ординатора с гироскопическим приводом, датчик момента кото¬ 
рого раоотает на переменном токе, можно описать линейными 
уравнениями (6.11), (6.2.25), (6.2.18). На рис. 6.2.5 показана 
структурная схема, соответствующая этим уравнениям. 

§ 6.3. ИЗМЕРЕНИЕ УГЛОВОЙ СКОРОСТИ ВЕКТОРА 
ДАЛЬНОСТИ В КОСМОСЕ 

В условиях космического полета управляющая сила создает¬ 
ся двигателями, установленными на ракете. При наведении ра¬ 
кеты методом параллельного сближения для эффективного 
использования управляющего двигателя вектор тяги необходи¬ 
мо направлять перпендикулярно к вектору дальности. Это тре¬ 
бование приводит к необходимости стабилизировать ракету от¬ 
носительно вектора дальности. 

Если управляющий двигатель расположен так, что создавае¬ 
мая им тяга лежит в плоскости, перпендикулярной оси Рх, 'свя¬ 
занной системы координат, то задача стабилизации ракеты от¬ 
носительно вектора дальности будет состоять в непрерывном 
совмещении оси ракеты Рх\ с направлением на цель. Эта задача 
решается с помощью следящей системы, измерителем рассогла¬ 
сования которой является координатор цели. Координатор уста¬ 
навливается на ракете неподвижно, причем так, что х к °, 

Уі =у к 0 ^^ 1 °=г к 0 . На рис. 6.3.1 показана функциональная схема 
следящей системы. Сигнал рассогласования, сформированный 
координатором и усиленный по мощности, подается на вход дви- 
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гателей стабилизации, которые осуществляют разворот ракеты 
относительно осей Ру\ и Рг х и тем самым направляют ее ось на 
цель. Скоростные гироскопы предназначены для обеспечения 
устойчивости слежения. 

Будем полагать, что координатор описывается уравнениями 
(6.1.24), а сигналы на выходе скоростных гироскопов равны: 

Пр| — , Цг2 :== — • (6.3.1) 

Работа усилителя мощности описывается уравнением (6.1.3) и 
уравнениями 

Т у 4і+ ^ГІ = М Г1 . Ту / г 2 4“ ^г2 == Ьу ^г2 • (6.3.2) 

Для обеспечения устойчивого слежения оси ракеты за целью на 
вход двигателя, создающего момент Л4 Л , стабилизирующий по¬ 
ложение ракеты относительно 
оси уи подается сигнал 

/ 2 =—/ л + / г2 , (6.3.3) 

а на вход двигателя, создаю¬ 
щего момент Л4 ?1 , стабилизи¬ 
рующий положение ракеты от¬ 
носительно оси 2 і, подается 
сигнал 

/]= / Уі / г ,. (6.3.4) 

Операция сложения сигналов 
производится в усилителе 
мощности. В соответствии с сигналами (6.3.3), (6.3.4) создаются 
моменты 



Рис. 6.3.1 


М Уі — к м ( /у, -(- /гг)- -— к м {/у, /гі )- (6.3.5) 

Принимая во внимание, что космические ракеты обычно дела¬ 
ются симметричными, вследствие чего моменты инерции отно¬ 
сительно осей Ру { и Рг\ одинаковы, то есть А уу ~А гг — А, урав¬ 
нения движения ракеты относительно осей Руі и Рг х предста¬ 
вим в виде 

А ш Уі = М Уі . А о> г , = М г , . (6.3.6) 

В рассматриваемом случае ^ 1 °==_г к ° и <»= *» к . Следовательно, 
"кг = “г, , ш ку = ш .ѵ Учитывая равенства (6.1.8) и (6.3.5), урав¬ 
нения (6.3.6) представим в виде 

Ах у °= к *(/„, - / Г] ), Ат г «= А м (4- / г2 ), (6.3.7) 

а вместо равенств (6.3.1) запишем 

и п =к г х у °, и г2 =к Г х г °. 
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(6.3.8) 




Умножая первые уравнения в (6.3.8), (6.3.2), (6.3.7) нау к °,а вто¬ 
рые на г к °, после сложения получим 

и т — к Г 'Х к °, Т у / Г + / г — к у и г , Ах К *—к м (Іу —/ г ), (6.3.9) 

где и т ~ и т1 у К ° -(- м г2 2 к °, / г — / г1 у к ° -4- І г2 2 К °, / г = / г1 у к 0_ Ь^г 2 ,г 'іс 0 > 

Іу= Г У> Ук°+ / Л г к °, х к ° = х у у к ° 4- X, х к °~ х у у к °+х 7 гД 

Уравнения (6.1.1), (6.1-24), (6.1.4), (6.3.9) описывают процесс 
слежения оси ракеты за целью. На рис. 6.3.2 представлена 



Рис. 6.3.2 


структурная схема, соответствующая этим уравнениям. Исклю¬ 
чая из уравнений (6.3.9) и (6.1.4) переменные и т . / Г) І у , получим 

АТ у х к ° + Ах>+ к ѵ к т V = к м и К . (6.3.10) 

В установившемся движении лД= І)° — сопзі и уравнение 
(6.3.10) преобразуется к виду 

/>° = Мк> (6 3.11) 

где А 0 = к^к у к Г . Следовательно, 

<*>[) —к о . (6.3.12) 

Таким образом, в установившемся движении сигнал на выходе 
координатора пропорционален угловой скорости вектора даль¬ 
ности. Этот сигнал может использоваться для организации само¬ 
наведения ракеты на цель. 

§ 6.4. ТОЧНОСТЬ СЛЕДЯЩЕГО КООРДИНАТОРА 

Точность следящего координатора определяется его динами¬ 
ческими свойствами и характеристиками вхюдного сигнала. 

Входной сигнал 7,(і), кроме полезной части т(і), содержит 
помеху X (і) : 

2(()^тЦ) + Х{1). (6.4.1) 
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Полезную часть входного сигнала составляют углы а и ѵ, опре 
деляющие направление вектора В. Будем рассматривать рабо¬ 
ту одного канала координатора. В соответствии с этим положим 

т ■ I) = г (7), (6.4.2) 

Следящий координатор— элемент системы самонаведения. За¬ 
кон изменения угла е (/) определяется условиями боевого приме¬ 
нения ракеты и заранее не известен- Оценку точности следящего 
координатора и выбор его динамических характеристик принято 
производить при 

з (і) = аі, (6.4.3) 

где а — з ;'4) — скорость вращения линии ракета — цель в 
момент отключения системы самонаведения /„• Физически это 
означает, что точность следящего координатора оценивается с 
стандартных условиях, когда цель движется относительно раке¬ 
ты с постоянной угловой скоростью, равной з;41- Величина и 
определяется условиями боевого применения ракеты, типом ко¬ 
ординатора цели, инерционностью системы управления в целом. 

Помеха X(() при фиксированном значении дальности являет¬ 
ся стационарной случайной функцией времени с равным нулю 
математическим ожиданием. Имея в виду, что полоса пропус¬ 
кания следящей системы узка, будем в дальнейшем считать 
спектральную плотность помехи постоянной на всех частотах и 
равной 5^.(6) — 5 у , 

Следящий координатор — стационарная линейная система. 
Систематическая ошибка т и и дисперсия О 0 выходного сигнала 
стационарной линейной системы при — еопзі: определяются 
формулами 

V Ф м (0) ,. 

™о= Іі — 7 — - т г> (6.4.4) 

г-0 

®0 — %8 х Дм, (6.4.б) 

Со 

Аа>== ^ | Ф (/іо) | 2 аГсо, (6.4.6) 

о 

где Ф(Х) — нередаточная функция стационарной линейкой си¬ 
стемы; т г —среднее значение входного сигнала; т Т ~ требуе¬ 
мый выходной сигнал; Дш — эффективная полоса пропускания 
системы. Средний квадрат ошибки системы равен: 

'4 = т 0 2 ~ Д 0 . (6.4.7) 

В нашем случае 
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т г (і) = г (і). 


(6.4.8) 



Если определяется ошибка слежения, то 

т те (0= 8 {*)• ' (6.4.9) 

Если определяется ошибка измерения угловой скорости, то 


т к ({) = е (Л. 


(6.4.10) 


Ограничимся анализом точности гироскопического следяще¬ 
го координатора. Из рис. 6.2.4 находим передаточную функцию 
следящего координатора как следящей системы 


Ф.(Ь) = 


_ 1 

т*+2т+і ’ 


(6.4.11) 


где 



к = к К к у к. 


м 


С — 


1 


2 V кТ ѵ 


(6.4.12) 


и передаточную функцию следящего координатора как измери¬ 
теля угловой скорости вектора относительной дальности 


ф! 


_6,Х_ 

7*42+2 _ « ГХ+1 ’ 


(6.4.13) 


где кі = Коэффициент имеет размерность [ампер ■ сек/рад]. 
Он учитывает тот факт, что в следящем координаторе информа¬ 
ция об угловой скорости снимается в виде тока. ЕІас интересуют 
угловые величины. Поделив Ф Е - (л) на кі, получим передаточную 
функцию следящего координатора для случая, когда выходным 
сигналом является непосредственно угловая скорость 


Ф- (Х)= —-—-- 

Т 2 )' + 2$ П+1 


(6.4.14) 


По формуле (6.4.4), имея в виду равенства (6.4.8), (6 4.3) 
(6.4.9), (6.4-11), (6.4.10), (6.4.14) , находим систематические 
ошибки слежения 



Щг = ~ 

а/к 


(6.4.15) 

и измерения угловой скорости 





ГПо г = 0. 



(6.4.16) 

По передаточным 

функциям (6.4. 

11), (6.4.14) находим 

эффек- 

тивные полосы пропускания 

ГѴ' 




| !Ф Е (/ш)! 2 аГш = 

ТС 

к. к 

(6.4.17) 

е 

« 

0 

4^7 - 

~2~ ’ 

Дш е = 

оо 

= ^ 1 Фё (/ш)| 2 СІю ■ 

ТС 

тг к 2 

(6.4.18) 


~ 4 С т г ~ 

2 Т ѵ • 


о 


11. 
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По формуле (6.4.5), учитывая (6.4.17), (6.4.18), находим диспер¬ 
сию ошибки измерения угла 


— г. к $ х 

и ошибки измерения угловой скорости 

А' —ъ к 2 8 Х І Т у . 

Средний квадрат ошибки слежения в соответствии с формулами 
(6.4.7), (6.4.15), (6.4.19) равен: 


(6.4.19) 


(6.4.20) 


: гп 1 + А 


а 1 
~~к? 


+ я к$. 


(6.4.21) 


Средний квадрат ошибки измерения угловой скорости в соот¬ 
ветствии с формулами (6.4-7), (6.4.16), (6.4.20) равен: 


/т 


(6.4.22) 


Формулы (6.4.15), (6.4.16), (6.4.19), (6.4.20), (6.4.21), (6.4.22) 
являются расчетными. Они позволяют оценить точность следя¬ 
щего координатора по заданным значениям к и Т , определяю¬ 
щим динамические свойства следящего координатора, и по за¬ 
данным характеристикам входного сигнала. 

Формула (6.4.21) показывает, что установившаяся ошибка 
слежения не зависит от постоянной времени Т у . Коэффициент 
усиления к по-разному влияет на систематическую ошибку и 
дисперсию. С увеличением к уменьшается систематическая 
ошибка, но растет рассеивание. 

При синтезе координатора величину к выбирают из условия 
минимума среднего квадрата ошибки слежения т] е . Дифферен¬ 
цируя по к равенство (6.4-21), приравнивая результат нулю и 
решая полученное таким образом уравнение, получим 


(6.4.23) 


Средний квадрат ошибки измерения угловой скорости % за¬ 
висит от Т у . Формула (6.4.22) показывает, что для уменьшения 
V выгодно увеличивать Т у . Однако при выборе Т ѵ нужно учи¬ 
тывать не только установившиеся ошибки. Величина Т у выби¬ 
рается из условия требуемого качества переходного процесса. 
Качество переходного процесса колебательного звена достаточ¬ 
но полно определяется коэффициентом затухания К Известно, 
что при 5 = 0,7 переходный процесс является наилучшим. Но 

1 



2 У к Т ѵ 


162 



следовательно, при известном значении к постоянную времени Т у 
можно определить по формуле 



_1_ 

1,96 к 


(6.4.24) 


Обычно при полученных изложенным способом значениях к 
и Т ѵ характеристики точности измерения угловой скорости вен¬ 
дора дальности неудовлетворительны. Недопустимо большой по¬ 
лучается дисперсия. Возникает задача: каким образом, не ухуд¬ 
шая динамические свойства координатора как следящей систе¬ 
мы, улучшить свойства координатора как измерителя ш 0 , Прак¬ 
тически эта задача решается с помощью корректирующих 
фильтров. Простейший способ — пропустить через фильтр вы¬ 
ходной сигнал координатора. Если передаточной функцией 
фильтра является 


Фф(*Н 


_1 _ 

Т'фН-і 


5 


то передаточная функция измерителя угловой скорости опреде¬ 
лится формулой 


Ф е (X) 


_ кі 

(Т у Ѵ+\ + к){Т ф \+\) ' 


(6.4.25) 


Эффективная полоса пропускания системы с передаточной функ¬ 
цией (6.4.25) равна: 

А», = --. (6.4.26) 

2(ЛГ Ф Ч ГфП Т у ) 


Из формул (6.4.5), (6.4.18), (6.4.25), (6.4.22) видно, что установ¬ 
ка фильтра уменьшает дисперсию в(^7' ф 2 -|- Г ф + Т у )1Т у раз. Сред¬ 
ний квадрат ошибки измерения угловой скорости при этом будет 
равен: 


кТ ф 2 + Тф 4- Т у 


(6.4.27) 


Применяется также другой способ повышения точности изме¬ 
рения угловой скорости вектора дальности — усилитель мощно¬ 
сти охватывается отрицательной обратной связью с реальным 
дифференцирующим звеном в цепи. Корректирующая цепь тако¬ 
го рода полезна еще и тем, что производит стабилизацию динами¬ 
ческих свойств замкнутого обратной связью элемента. Случай¬ 
ные изменения параметров элемента оказывают меньшее влия¬ 
ние на динамические свойства координатора в целом. 

Параметры корректирующих цепей выбираются из условия 
обеспечения допустимой ошибки измерения угловой скорости 
при приемлемом качестве переходного процесса. За оценку ка¬ 
чества переходного процесса можно принять, например, время 


11 * 
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і а , в течение которого в системе практически заканчивается пере¬ 
ходный процесс, вызванный постоянным возмущением. Время і а 
характеризует быстродействие системы и оценивается прибли¬ 
женной зависимостью ([I], § 6.6) 

4~ */Чр» (6.4.28) 

где <в С р— частота среза, определяемая точкой пересечения лога¬ 
рифмической амплитудно-частотной характеристики с осью абс¬ 
цисс. 

Стационарный координатор не может быть оптимальным из¬ 
мерителем угловой скорости в процессе всего полета к цели. 
Параметры координатора выбираются для определенного вход¬ 
ного сигнала и фиксированной дальности. На дальностях, боль¬ 
ших, чем расчетные, стационарный координатор излишне дина¬ 
мичен. Он следит за помехами в то время, когда полезный сигнал 
близок к нулю. При пропорциональном управлении такой коор¬ 
динатор заставляет ракету случайным образом рыскать в прост¬ 
ранстве. Если управление — газодинамическое, то при этом бес¬ 
полезно расходуется топливо. Эти недостатки стационарного 
координатора можно устранить с помощью нестационарных 
корректирующих цепей. Нестационарные корректирующие цепи, 
как и стационарные, могут включаться или непосредственно в 
цепи следящего координатора или последовательно со следящим 
координатором в виде нестационарного фильтра. Оптимальные 
динамические характеристики нестационарных корректирующих 
цепей могут быть определены методами теории оптимальных си¬ 
стем (см.’[1], гл. 14, 15). При этом используется априорная ин¬ 
формация о полезном сигнале не в одной точке, а в процессе 
всего времени работы координатора. В результате происходит 
накопление полезной информации и действие помехи ослаб¬ 
ляется. 

Покажем это на примере следящего координатора, измеряю¬ 
щего скорость вращения линии ракета—цель для случая, когда 
на вход координатора действует сигнал 

г(1)-иі+Х(і), (6.4.29) 

где V — случайная величина с равным нулю математическим 
ожиданием и дисперсией а и 2 ; Х(і ) — белый шум с интенсив¬ 
ностью 2 л 5 ѵ . По методике, изложенной в [1], § 14.5, 15.1, полу¬ 
чаем оптимальную весовую функцию следящего координатора 

& (І, т) = да (і)ѵ (т), (6.4.30) 

где 

. - , ѵ{х) = т. (6.4.31) 

6~5 Х + о а 2 І* 

Если последовательно со следящим координатором, имеющим 
весовую функцию (і, і), включить систему, обратную по отно¬ 
шению к следящему координатору и имеющую весовую функ- 
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цию х )’ т0 выходным сигналом последовательного соедине¬ 
ния будет сигнал, действующий на вход следящего координато¬ 
ра. Система с весовой функцией % 0 (і, т) обеспечивает оптималь¬ 
ную обработку такого сигнала. Следовательно, корректирующей 
цепью, включенной последовательно со следящим координатором 
и обеспечивающей измерение г с минимальной средней квадра¬ 
тической ошибкой, будет динами- — 

ческая система, являющаяся по- п (і т) -*■» 

следовательным соединением си- ^ 1 

стем с весовыми функциями 

х ) и %ѵ (і ' х) - Г-ТТЬи ГТ! 

Передаточной функции **""*ДгІмѵ '' IV' 

(6.4.14) соответствует дифферен- 
циальное уравнение г " 

7" 2 х вых + 2 $ ^ Х вых4- Х вых= Х вх ■ Уз ^ ^ 


которое можно представить в Рис. 6.4.1 

( Т-р+ 2 5 74- --|а- внх =^ вх1 (6.4,32) 

где р .= сі/ііі. Полагая х ВЬ|Х = 6 (і — т), х вх = (Л т), получаем 
(і, т) = Г~Ѵ(і- т) + 25 7*8 (^ — х) + 1 — X), (6.4.33) 

где 1 (( — т) — единичная ступенчатая функция, равная едини¬ 
це при 1>т и нулю при і < т. Равенство (6.4.33) показывает, 



Ь)(І) 


цепь _ 


|_ш 


Рис. 6.4.2 


что систему с весовой функцией §_((, т) можно представить в ви¬ 
де трех параллельно соединенных звеньев с весовыми функ¬ 
циями 

54 (*• х ) — Т 2 Ь' (І — т), ?! (1,:)= 2еіГ8(*-т), & (С т) = 1 (і - х). 

Следовательно, корректирующую цепь можно представить схе¬ 
мой, показанной на рис. 6.4.1. Имея в виду, что системы с весо- 
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выми функциями ^ (і, х), & 2 (і, т), ^ г (і, -г) являются дифференци¬ 
рующим, усилительным и интегрирующим звеньями соответст¬ 
венно, а система с весовой функцией (6.4.30) представляется по¬ 
следовательным соединением усилительных звеньев с перемен¬ 
ными коэффициентами, разделенных интегрирующим звеном, 
представим корректирующую цепь схемой, показанной на 
рис. 6.4.2. 

Нестационарные корректирующие цепи целесообразно при- 
'Менять при фиксированном моменте времени включения коорди¬ 
натора, когда имеется возможность заранее определить прибли¬ 
женно начало отсчета и полное время работы системы. 

По методике, изложенной в [1], § 14.6, получаем формулу 
для определения средней квадратической ошибки измерения 
угловой скорости координатором с оптимальными корректирую¬ 
щими цепями 




= т 


а* і 3 


6 * 5 дг + ** 


(6.4.34) 


Формула (6-4.34) показывает, что в начале измерения ошибка 
близка к дисперсии з я 2 , с увеличением времени измерения ошиб¬ 
ка уменьшается, стремясь к нулю. 

Пример. Найти к и Ту стационарного следящего координатора и опре¬ 
делить ошибку измерения угловой скорости, если на вход координатора 
действует сигнал г(() = аі + Х(і). Известно, что а =■ 8 град/сек $ г = 
= 10-10-6 рад 3 сек. х 

По формуле (6.4.23) находим 


, 3 / 2 - 196 - 10-4 
к — I / - 

у л-10-10-6 

По формуле (6.4.24) находим 


10,1 \/сек. 


_1_ 

1,96-10,1 


— 0,051 сек. 


По формуле (6.4.22) для стационарного координатора без корректирующих 
цепей определяем 

к-10,12-10-10-6 

^ = -пт, -- °- 2 (рад/сек) 3 


Следовательно, средняя квадратическая ошибка равна: 


=У == V % — 0,45 рад!сек = 25,6 град)сек. 

Полученное значение ошибки недопустимо велико. Уменьшим величину до 
1 г рад) сек с помощью стационарного корректирующего фильтра. Пользуясь 
равенством (6.4.27) при 1 град/сек, находим Уф —0,95 сек. Частота среза 
при полученных значениях параметров системы равна ы со ~15 1 /сек. По фор¬ 
муле (6.4.28) находим і„ «0,2 сек. Величина і п должна быть меньше времени 
‘ Р> характеризующего инерционность центра массы ракеты. Время У р исчис¬ 
ляется секундами. Следовательно, полученное значение і „ вполне приемлемо. 
Характеристики качества переходного процесса можно изменять путем изме¬ 
нения коэффициента усиления фильтра. 



Глава 7 


МЕТОДЫ НАВЕДЕНИЯ ТЕЛЕУПРАВЛЯЕМЫХ РАКЕТ 


§ 7.1. КИНЕМАТИЧЕСКИЕ УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ ЦЕНТРА МАССЫ 
ТЕЛЕУПРАВЛЯЕМОЙ РАКЕТЫ 


Положение центра массы телеуправляемой ракеты опреде¬ 
ляется в системе координат, связанной с командным пунктом, 
вектором дальности ракеты Р р . Очевидно, что скорость измене¬ 
ния вектора Р 9 равна скорости ракеты Р относительно команд¬ 
ного пунктй К: 

Р р =*>-я к , (7.1.1) 

где в дополнение к предыдущим обозначениям через ѵ к обозна¬ 
чен вектор скорости командного пункта. 

Если движение телеуправляемой ракеты рассматривается в 
системе координат, вращающейся с угловой скоростью ю к , то, 
выражая абсолютную производную вектора Р р через его отно¬ 
сительную (локальную) производную и угловую скорость систе¬ 
мы координат известной формулой теоретической механики 


СІР р 
(Н 


<іРр 

аі 


+ Юк X Рр , 


(7.1.2) 


можем переписать уравнение (7.1.1) в виде 


~йРр 

(II 


+ X Рр = ѵ — ѵ к . 


(7.1.3) 


Уравнение (7.1.1) [или (7.1.3)] является общим векторным 
кинематическим уравнением движения ракеты, из которого со¬ 
ответствующие скалярные уравнения могут быть получены путем 
проектирования всех входящих в это уравнение векторов на оси 
принятой системы координат. 

Практически для получения кинематических уравнений в 
скалярной форме удобно характеризовать векторы их сфериче¬ 
скими координатами, т. е. модулем и двумя углами, определяю¬ 
щими направление вектора. В § 1.1 мы определили направление 
вектора скорости ракеты ѵ углами ір, Ѳ относительно земной си- 


167 



стемы координат Сх^у е г г Совершенно так же мы определим 
направление вектора скорости командного пункта г» к углами <р к , 
(рис. 7.1.1), а направление вектора дальности ракеты /) р дву¬ 
мя углами ѵ р , е р (рис. 7.1.2). Для вывода скалярных кинемати¬ 
ческих уравнений, так же, как в § 3.1. выберем правую прямо¬ 
угольную систему координат /05%%, направив ось ^ по вектору 
дальности ракеты, ось •(][ в плоскости и ось % в плоскости 
как показано на рис. 7.1.2. Так как уравнение (7.1.3) ни¬ 




чем не отличается по форме от уравнения (3.1.3), то и проекти¬ 
рование его на оси г іг и т] 2 производится совершенно так же. 
Поэтому мы сразу напишем скалярные кинематические уравне¬ 
ния движения ракеты, предоставив читателю самостоятельно 
закончить их вывод 


О р = г>§° — ѵ к 1°, | 

я к Ѵі ' ( 7 -‘-4) 

А>ѵ р С05* р = — г>т|г° + ) 


Входящие в эти уравнения скалярные произведения векторов 
выражаются формулами, аналогичными (3.1.5) и (3.1.6); 

=* V (сое О СОЗ 8р соз (» — Ѵ р ) + 8ІП 9 ЗІп 6 р ], | 

Ѵ1\і 9 ~Ѵ [віп Ѳ СОЗ е р —- СОЗ Ѳ 8ІПе р СОЗ (<р — ѵ р )], | (7.1.5) 

== — •рсозѲзіп (<р — ѵ р ), I 


Ѵ к [со$ Ѳ к С03е р С05(ф — ѵ р ) 4- 5ІП Ѳ к ЗІП е р ), 
<Ѵ К = Ѵ к [зіп ѳ к С055р — СОЗ 8 К 5іп г р СОЗ (<р к — ѵ р )], 
®к %° == — Ѵ к СОЗ Ѳ к зіп (® к — ѵ р ). 


(7.1.6) 
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В частном случае движения командного пункта и ракеты в 
одной плоскости (что практически может быть, когда цель и 
командный пункт движутся в одной плоскости), приняв эту 
плоскость за плоскость х^г 5 , будем иметь 6=Ѳ к = е р =0. Тогда 
первое и третье уравнения (7.1.4) примут вид: 

4> = ѵ соз (<р - ѵ р ) - ѵ к соз (? к - ѵ р ), ) 

• > (7 \ 7) 

О »'! р = ‘У8ІП(<р —ѵ р ) —г» ]І 8Іп(» к Ѵр). | ѵ ' ' 

Эти уравнения справедливы также в качестве приближенных 
кинематических уравнений движения центра массы ракеты в слу¬ 
чае, когда векторы скоростей ракеты и командного пункта со¬ 
ставляют все время малые углы с плоскостью г„, так что мож¬ 
но принять соя Ѳ ^ соя Ѳ к яг соз з = 1 и пренебречь произведения¬ 
ми малых величин зіп6зіпв р и зіпѲ к зіпг р . 

§ 7.2. МЕТОДЫ НАВЕДЕНИЯ И ПАРАМЕТРЫ УПРАВЛЕНИЯ 

В случае телеуправления, так же, как и в случае самонаве¬ 
дения, связь может быть наложена на направление вектора ско¬ 
рости ракеты как непосредственно, так и косвенно. Непосредст¬ 
венное наложение связи на вектор скорости ракеты встречает 
большие трудности, хотя и возможно в системах телеуправления 
при современном уровне развития вычислительной техники и 
статистической теории обработки информации. 

В простейших системах телеуправления можно измерять 
только координаты ракеты относительно командного пункта. 
Поэтому, как правило, связь при телеуправлении накладывается 
только на вектор дальности ракеты. Тем самым косвенно накла¬ 
дывается связь на направление вектора скорости ракеты. 

Таким образом, в принципе существуют два типа идеальных 
связей, а следовательно, и методов наведения при телеуправ¬ 
лении: связи, накладываемые на направление вектора дальности 
ракеты, и связи, накладываемые на направление вектора скоро¬ 
сти ракеты. Общие уравнения идеальной связи (2.2.6), записан¬ 
ные в § 2.2, охватывают оба типа идеальных связей при телеуп¬ 
равлении, так как в силу уравнения (7.1.1) вектор скорости ра¬ 
кеты ѵ легко выражается через производную ее вектора даль¬ 
ности а по условию § 2.2 в уравнения (2.2-6) могут входить 
также производные и интегралы векторов /) р и /) ц . 

Простейшим методом наведения телеуправляемых ракет яв¬ 
ляется трехточечный метод, характеризуемый требованием, что¬ 
бы ракета все время находилась на прямой, соединяющей 
командный пункт с целью (рис. 7.2.1). Этот метод называется 
также методом совмещения, или методом накрытия цели. 

Если командный пункт расположен на самолете или на кос¬ 
мическом летательном аппарате, то, маневрируя движением 
командного пункта, можно обеспечить достаточно благоприятные 
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условия для наведения ракеты на воздушную или космическую 
цель трехточечным методом. В частности, если командный пункт 
маневрирует таким образом, что вектор дальности цели пере¬ 
мещается поступательно, оставаясь параллельным первоначаль¬ 
но заданному направлению, то трехточечный метод обеспечивает 
параллельное сближение ракеты с целью. Таким образом, трех¬ 
точечный метод превращается в метод параллельного сближе¬ 
ния, если командный пункт наводится на цель методом парал¬ 
лельного сближения (или уводится от цели методом параллель¬ 
ного удаления) (рис. 7.2.2). 



Рис. 7.2.1 Рис. 7.2.2 


Если командный пункт неподвижен или его скорость мала 
по сравнению со скоростью цели, то трехточечный метод далеко 
не всегда выгодно применять. Так, например, при наведении 
зенитной управляемой ракеты, когда командный пункт находит¬ 
ся на земной поверхности или на корабле, или на другой плат¬ 
форме, медленно движущейся по сравнению с целью, трехточеч¬ 
ный метод требует большой маневренности ракеты, особенно 
при подходе к цели, т. е. главным образом на больших высотах, 
в разреженной атмосфере. В подобных случаях целесообразно 
применять метод наведения телеуправляемой ракеты с углом 
упреждения, называемый также угловым методом. Этот метод 
характеризуется требованием, чтобы углы, определяющие на¬ 
правление вектора дальности ракеты относительно вектора 
дальности цели изменялись при наведении ракеты по за¬ 
данному закону- 

Метод наведения телеуправляемой ракеты с углом упрежде¬ 
ния целесообразно применять также и при расположении команд¬ 
ного пункта на самолете или на космическом летательном аппа¬ 
рате, если желательно обеспечить свободу маневрирования 



командного пункта и не связывать его движение условиями наве¬ 
дения ракеты на цель. 

Очевидно, что при наведении ракеты с углом упреждения не¬ 
обходимо, чтобы угол между векторами дальности цели О а и 
ракеты становился равным нулю приО р ==О д , т. е. чтобы 
при равенстве модулей этих векторов их направления совпада¬ 
ли. Только при выполнении этого условия может быть обеспече¬ 
но попадание ракеты в цель. Чтобы автоматически обеспечить 
совпадение направлений векторов Р р и /> ц при равенстве их мо¬ 
дулей, можно задать разности угловых координат векторов Р р 
и І>ц как некоторые функции разности дальностей Р р — Р р , обра¬ 
щающиеся в нуль при Оц —Ор—0. В этом случае разность меж¬ 
ду единичными векторами дальностей ракеты и цели Ор° и /? ц ° 
также будет определенной функцией разности дальностей Р п — 
— Р р , обращающейся в нуль при Р а — Р р = 0: 

0 р ° = р[/>ц°+*(А 1 -Д Р )1. 'И°) = 0 ’ ( 7 - 2л ) 


где ц — нормирующий множитель, определяемый условием, что¬ 
бы вектор /) р °был единичным. 

В частности, разности угловых координат векторов /> р и /> ц 
можно сделать пропорциональными разности дальностей Р а —Р р - 
В простейшем случае коэффициенты пропорциональности могут 
быть постоянными. Однако углы упреждения, пропорциональ¬ 
ные разности дальностей Г) ц — Р р с постоянными коэффициен¬ 
тами пропорциональности могут обеспечить спрямление траек¬ 
тории ракеты только при изменении скорости полета цели в не¬ 
большом диапазоне. Значительно более гибким с тактической 
точки зрения является метод наведения с углами упреждения, 
близкими к соответствующим угловым перемещениям цели за 
оставшееся время наведения до встречи ракеты с целью. 

Мгновенная угловая скорость цели относительно командно¬ 
го пункта в каждый момент времени численно равна модулю 
производной единичного вектора дальности цели /? ц °, и мгновен¬ 
ное угловое перемещение цели лежит в плоскости вектора /> ц ° 
и І> ц°. Оставшееся время наведения до встречи ракеты с целью 
можно грубо оценить, разделив разность дальностей Р п —Р р на 
мгновенную скорость уменьшения этой разности дальностей 


і 


ОСТ 


Рц Ру 

Рр — Ри.' 


(7.2.2) 


Умножив производную І) ц° на оставшееся время наведения, мы 
получим грубую оценку приращения единичного вектора />ц° за 
время полета ракеты до момента ее встречи с целью, а следова¬ 
тельно, и направление единичного вектора точки встречи ракеты 
с целью. Направив вектор дальности ракеты в эту точку, мы мо¬ 
жем получить движение ракеты в точку встречи, близкое к пря- 
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молинейному, независимо от того, с какой скоростью и в каком 
направлении движется неманеврирующая цель. В этом случае 
направление вектора дальности ракеты будет задано формулой 




Р ц Рр 

ъ ѵ -1\, 



(7.2.3) 


или более общей формулой 


П о 


и 


/>ц° + ф 


Рц Р\> уу 

Ъ р -Р п ч. 


(7.2.4) 


где ф — некоторая функция (конечно, векторная), равная нулю 

при нулевом значении аргумента: ф (0) = 0. 

Очевидно, что для реализации любой разновидности метода 
наведения с углом упреждения необходимо измерение не толь¬ 
ко угловых координат цели и ракеты, но и дальностей Р а и /) р . 

Уравнения (7.2.1), (7.2.3) и (7.2.4) представляют собой раз¬ 
личные формы векторного уравнения идеальной связи при на¬ 
ведении телеуправляемой ракеты с упреждением. Для трехточеч¬ 
ного метода наведения уравнение идеальной связи имеет вид: 

= /> ц °. (7.2.5) 

Чтобы получить уравнения идеальной связи в скалярной 
форме и найти соответствующие функции /д и Рг, достаточно 
заменить во всех написанных уравнениях все векторы их коор¬ 
динатами в соответствующей системе координат и перенести в 
полученных уравнениях все члены в левую часть. 

Очевидно, что уравнения идеальной связи (7.2.1), (7.2.3), 
(7.2.4) и (7.2.5) можно объединить одним общим уравнением 

< 7 - 2 - 6 

где через 0 : рп обозначен единичный вектор программного на¬ 
правления вектора дальности ракеты, определяемого методом 
наведения. В зависимости от того, как задано программное на¬ 
правление вектора дальности ракеты, из уравнения (7.2.6) полу¬ 
чится уравнение идеальной связи для трехточечного метода на¬ 
ведения или для любой разновидности метода наведения с углом 
упреждения. 

В качестве параметров управления при телеуправлении мож¬ 
но взять любые две независимые функции разности векторов 
О р ° — /?° п . Практически в качестве таких функций целесообраз¬ 
но выбирать разности соответствующих угловых координат век¬ 
торов /?р° и Ьр П . При малом угловом отклонении ракеты от за¬ 
данного направления модуль разности 0 Р °—0° П можно считать 
равным углу между векторами О р ° и 0° п . а разности угловых 
координат векторов О р ° и — пропорциональными проекци- 



ям вектора /) р °— й° рп на соответствующие направления. В та- 
,ком случае за параметры управления можно принять величины, 
пропорциональные проекциям вектора /> р ° — на соответст¬ 
венно выбранные оси. Так, например, связав с программным на¬ 
правлением вектора дальности ракеты прямоугольную декартову 
систему координат, ось $ которой направлена по вектору О 0 
(рис. 7.2.3), а оси*)! и г |2 — в соответствии с системой координат, в 




которой определяется положение ракеты, можем определить па¬ 
раметры управления как проекции вектора 0 р о —или, что 
одно и то же, вектора /) р ° на оси ^ и т] 2 : 

л, = (/у-/Оѵ=/ѴчЛ I 

л 2 = (0 р о -д° п ) V- Д Р °Ѵ- і (/ * ' > 

В частности, если положение ракеты определяется в сфери¬ 
ческой системе координат (ѵ р , е р , О р ) (рис. 7.2.4), то, выбрав ось 
На 0 в плоскости угла ѵ р , получим для параметров управления 
формулы 

д і = 6 р- е рп 5 д * = — (7 Р — V) созе рп5 (7.2.8) 

где через « рп и ѵ рп обозначены программные значения углов 
г р и ѵ р соответственно- Если наведение ракеты организовано 
так, что угол е р не превосходит по абсолютной величине 30°, то 
можно принять за параметр управления, соответствующий от¬ 
клонению в плоскости угла ѵ р , непосредственно разность ѵ р — ѵ рп . 
Тогда вторая формула (7.2.8) упростится, и параметры управле¬ 
ния выразятся формулами: 

Д і ~ 8 р — ®рп > Д 2 = ( ѵ р ѵ рпЬ (7.2.9) 

Все рассмотренные методы наведения телеуправляемых ра¬ 
кет, соответствующие заданию программного направления век¬ 
тора дальности ракеты (или, что то же, программного упрежде- 
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ния), в форме уравнений (7.2.1), (7.2.3), (7.2.4) и (7.2.5), отно¬ 
сятся к методам наведения, для которых функции /д и Р 2 в урав¬ 
нениях (2.2.6) являются только функциями текущих значений 
векторов Эр , О а и их производных. Простейшим из этих мето¬ 
дов наведения является трехточечный метод, требующий измере¬ 
ния только угловых координат цели и ракеты. Любой метод на¬ 
ведения с углом упреждения требует измерения не только угло¬ 
вых координат, но и дальностей цели и ракеты. При этом метод 
наведения, определяемый уравнением вида (7.2.1), не требует 
дифференцирования координат цели и ракеты. Метод наведения, 
определяемый уравнением (7.2.3) или более общим уравнением 
(7.2.4), требует дифференцирования координат цели и ракеты. 
Эта операция, как известно, связана с большими ошибками, воз¬ 
никающими вследствие дифференцирования ошибок измерения 
координат. Поэтому наряду с дифференцированием координат 
цели и ракеты необходимо одновременно обеспечить и сглажи¬ 
вание — фильтрацию производных от помех. Для решения этих 
задач необходимо проектировать дифференцирующие устройст¬ 
ва на основе статистической теории оптимальных систем, обеспе¬ 
чивающей максимальную возможную точность определения про¬ 
изводных при данной точности измерения координат (см., на¬ 
пример, [1], гл. 14, 15 и 16). 

Однако измерение производных координат цели и ракеты при * 
применении методов наведения, соответствующих уравнениям 
(7.2.3) и (7.2.4), необходимо только для того, чтобы прибли¬ 
женно экстраполировать координаты цели на время ее движения 
и направить ракету возможно точнее в точку ее встречи с целью. 
Экстраполяцию же координат цели можно осуществить непо¬ 
средственно, не прибегая к их дифференцированию. Эту задачу 
также можно решить с помощью статистической теории опти¬ 
мальных систем. 

Экстраполятор (или дифференциатор), спроектированный на 
основе статистической теории оптимальных систем, дает на выхо¬ 
де упрежденные координаты цели (соответственно производные 
координат цели), полученные с учетом всего закона изменения 
координат цели до данного момента, т. е. определяет упрежден¬ 
ные координаты цели (производные координат цели) как резуль¬ 
тат преобразования закона изменения координат цели некото¬ 
рым оператором. Поэтому в случае применения экстраполято- 
ров и дифференциаторов, спроектированных методами статисти¬ 
ческой теории оптимальных систем, программное значение еди¬ 
ничного вектора дальности ракеты, а следовательно, и функции 
Рі и Р -2 в уравнениях (2.2.6) зависят не только от текущих зна¬ 
чений координат цели, но и от всего закона движения цели. 

Все рассмотренные методы наведения обеспечивают возвра¬ 
щение ракеты на заданное программное направление в случае 
ее отклонения от него. Однако это совершенно не необходимо. 
Очевидно, что теоретически наилучшим будет такой метод наве- 
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дения телеуправляемых ракет, который обеспечивает в каждый 
момент времени направление вектора скорости ракеты в точку 
встречи ее с целью, независимо от того, где в этот момент нахо¬ 
дится ракета. Для такой организации наведения необходимо 
предусмотреть в системе управления не только оптимальную 
экстраполяцию координат цели, но и оптимальное дифференци¬ 
рование координат ракеты с целью определения направления - 
■единичного вектора г>°.В этом случае уравнение идеальной связи 
будет иметь вид: 


ІАѵ-ЯрІ ’ 


(7.2.10) 


где через /) цу обозначено экстраполированное (упрежденное) 
значение вектора дальности цели. 

За параметры управления при этом можно принять проекции 
вектора разности между левой и правой частями равенства 
'(7.2.10) на соответствующие оси, например, на единичные век¬ 
торы осей поточной системы координат у 0 , 2° 


А, 


А,„ - А 


гг 


цу 


я 


цу 


А 


А 


гг 


цу 


А 


/> 


цу 


А 


г°. 


(7.2.11) 

В этом случае функции Р\ и А в уравнениях идеальной связи 
зависят не только от всего закона движения цели, но и от закона 
движения ракеты, так как вектор ѵ° определяется системой 
управления по результатам наблюдения движения ракеты (век¬ 
тора /) р ). 

Еще лучше будет, очевидно, такой метод наведения телеуп¬ 
равляемой ракеты, который обеспечивает в каждый момент вре¬ 
мени прохождение баллистической траектории ракеты через 
упрежденную точку. Для осуществления этого метода необходи¬ 


мо направить вектор скорости ракеты не в упрежденную точку, 
а несколько выше, чтобы учесть действие силы тяжести. 

Рассмотренные методы наведения можно назвать методом на¬ 
ведения вектора скорости ракеты в упрежденную точку и мето¬ 
дом наведения траектории ракеты в упрежденную точку. 


§ 7.3. СРАВНИТЕЛЬНЫЙ АНАЛИЗ МЕТОДОВ НАВЕДЕНИЯ 

Согласно изложенному в § 3.3, для сравнительного анализа 
методов наведения необходимо определить требуемые нормаль¬ 
ные ускорения ракеты. 

Как и для самонаводящихся ракет, требуемые нормальные 
ускорения для телеуправляемых ракет определяются при допу¬ 
щении, что система управления обеспечивает точное выполнение 
идеальной связи, соответствующей рассматриваемому методу 
наведения. Тогда получим пять скалярных уравнений: три кине- 
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матических уравнения и два уравнения идеальной связи, связы¬ 
вающих шесть составляющих векторов О р и г». Задав скорость 
ракеты как функцию времен!! (в частном случае постоянную), 
можно будет определить остальные пять неизвестных как функ¬ 
ции времени, т. е. полностью определить движение ракеты. 
В частности, можно будет определить нормальные ускорения 
ракеты без интегрирования кинематических уравнений. 

Для вывода общей формулы для нормального ускорения ра¬ 
кеты воспользуемся формулой (3.3.2): 

Одг = ѵѵ°= ѵ — ѵѵ° — ѵ — ѵ. (7.3.1) 

Подставляя в эту формулу выражение вектора скорости раке¬ 
ты ѵ из кинематического уравнения (71.1), получим 


Но 


а к =,ѵ к + І) р -%(ѵ к + О р ). (7.3.2) 

я Р - (я Р /V) = о, /у + я р /у, 

Яр = ~ (Яр /у) = Яр О р » + 2Я Р /у + Ор /> р °. 


Подставляя эти выражения в (7.3.2), получим окончательно 

а " - '■ - ^ +(4 - ^ 4) 4° + ( 2 4 - ^ фчвА*- 

(7.3.3) 

Эта формула дает возможность определить требуемое нормаль¬ 
ное ускорение ракеты для трехточечного метода наведения и 
для любого метода наведения с углом упреждения, если под¬ 
ставить в нее программное значение единичного вектора даль¬ 
ности ракеты /у и соответствующие выражения Я р и Я р из ки¬ 
нематического уравнения (7.1.1). 

Для определения требуемого нормального ускорения ракеты, 
для метода наведения вектора скорости ракеты в упрежденную 
точку и для метода наведения траектории ракеты в упрежден¬ 
ную точку следует подставить в формулу (3.3.2) выражение еди¬ 
ничного вектора ѵ* из уравнения связи (7.2.10) или из аналогич¬ 
ного уравнения связи с учетом понижения траектории. 

Формула (7.3.3) позволяет сравнивать и оценивать различ- 
іные методы наведения с углом упреждения по требуемой манев¬ 
ренности ракеты. При этом необходимо учитывать возможность 
уменьшить требуемую маневренность ракеты путем соответст¬ 
венной организации маневрирования командного пункта (т. е. 
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путем выбора значений ѵ к и а к ), если командный пункт распо¬ 
ложен на подвижной платформе. Мы видели в начале предыду¬ 
щего параграфа, что маневрирование командного пункта может 
существенно видоизменить процесс наведения телеуправляемой 
ракеты, на примере организации параллельного сближения ра¬ 
кеты с целью с помощью трехточечного метода наведения. 

Чтобы дать конкретный пример сравнительного анализа мето¬ 
дов наведения, сравним требуемые нормальные ускорения для 
трехточечного метода наведения и нескольких вариантов метода 
наведения с углом упреждения для телеуправляемых зенитных 
ракет. В этом случае ѵ к =а к =0, и формула (7.3-3) принимает 
вид 

«ЛГ = ( Й р О Р° + (зОр -%^ Р ) Др° + О Р 0 - (7.3.4) 

В случае трехточечного метода наведения /) р °=/) ц 0 , и фор¬ 
мула (5.3.4) дает 

= (о р - ~о р ) / V + (гЬр .-^я) і> ц ° + о Р />„•• (7.3.5) 

Если скорость ракеты велика по сравнению со скоростью цели, 
то угол между вектором скорости ракеты и вектором дальности 
цели будет малым (рис. 7.3.1), и величины О р и О р будут 
близки соответственно к ѵ и ѵ. Поэтому первое слагаемое в пра¬ 
вой части формулы (7.3.5) обычно 
бывает мало по сравнению с двумя 
другими. Последние два слагаемых 
могут иметь довольно значительную 
величину и возрастают по мере при¬ 
ближения ракеты к цели, когда 
Ор ->■ Ор , а величина ѵ на пас¬ 
сивном участке траектории отрица¬ 
тельна. .Таким образом, требуемые 
нормальные ускорения зенитной 
ракеты в случае трехточечного ме¬ 
тода наведения могут быть значи¬ 
тельными и имеют наибольшие зна¬ 
чения у цели, т. е. на больших вы¬ 
сотах, в разреженной атмосфере, 
когда располагаемая маневрен¬ 
ность ракеты минимальна. В ре¬ 
зультате трехточечный метод наве¬ 
дения требует от ракеты высокой 
маневренности, которая совершенно 
не используется на большей части траектории, что приводит к зна¬ 
чительному увеличению стартового веса ракеты, расхода топли¬ 
ва и стоимости изготовления и эксплуатации. Поэтому, несмотря 
на ряд достоинств трехточечного метода (отсутствие необходи- 

12. В С. Пугачев и др. 
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мости измерять дальности цели и ракеты, отсутствие необходи¬ 
мости в вычислительных устройствах и, как следствие, простота 
системы управления), для наведения зенитных телеуправляемых 
ракет обычно применяются различные варианты метода наведе¬ 
ния с углом упреждения. 

В случае наведения зенитной телеуправляемой ракеты точно 
в упрежденную точку программное значение единичного вектора 
дальности ракеты О р „ постоянно, вследствие чего О а ~Е>° п — О 
и вектор скорости ракеты направлен в течение всего времени 
наведения^ по программному направлению вектора дальности 
ракеты Дрп (рис. 7.3.2). В этом случае О 0 =ѵ, 1) в =ѵ, и первое 
слагаемое в правой части формулы (7.3.4) равно нулю. Таким 
образом, при идеально точном определении точки встречи раке¬ 
ты с целью требуемое нормальное ускорение ракеты равно ну¬ 
лю при любых условиях, и ракета всегда летит прямолинейно 

в точку встречи с целью. Однако 
идеально точная экстраполяция ко¬ 
ординат цели принципиально не- 
ц возможна (идеальный экстраполя- 
тор является физически невозмож¬ 
ной системой, [1], гл. 2). Поэтому 
практически всегда направление на 
точку встречи будет уточняться в 
процессе наведения ракеты. Это 
уточнение приведет к тому, что І) р П 
и /?рп будут отличаться от нуля, 
хотя и будут малыми по модулю. 

Рис. 7.3.2 В результате от ракеты потребует¬ 

ся некоторая маневренность (не 
считая той маневренности, которая 
при любом методе наведения необходима для исправления от¬ 
клонений от программного направления вектора О 0 °, в том 
числе и отклонений вследствие случайных возмущений)' 

Наибольшую точность определения точки встречи ракеты 
с целью можно получить, применяя экстраполяторы координат це¬ 
ли, спроектированные на основе статистической теории опти¬ 
мальных систем. В этом случае можно получить минимальные 
возможные значения модулей вектора О р ° и О р °, а следователь¬ 
но, и минимальные требуемые нормальные ускорения ракеты. 
При этом достигается и минимум случайных возмущений про¬ 
граммного направления вектора /? р п вследствие ошибок изме¬ 
рения координат цели, а следовательно, и минимум случайных 
возмущений в параметрах управления, и минимум маневренно¬ 
сти ракеты, необходимой для ликвидации отклонений, вызывае¬ 
мых случайными возмущениями. 

Изложенное показывает, что наилучшим методом наведения 
для телеуправляемых зенитных ракет является метод наведения 
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с углом упреждения, основанный на оптимальной экстраполяции 
координат цели. Однако этот метод требует применения в систе¬ 
ме управления сложных вычислительных устройств. 

Для сравнительного анализа методов наведения с углом 
упреждения при более простых способах определения программ¬ 
ного направления вектора дальности ракеты мы сохраним в 
формуле (7.3.4) лишь два последних слагаемых, имея в виду, 
что при любом методе определения угловых координат точки 
встречи ракеты с целью угол между вектором скорости ракеты 
и программным вектором дальности ракеты мал и вследствие 
этого величины А и Ё) р близки к ѵ и ѵ соответственно. Кроме 
того, ограничимся сравнением только таких методов наведения, 
которым соответствует угол упреждения, лежащий в плоскости 
векторов О ц и г»ц. Для всех таких методов наведения программ¬ 
ное значение единичного вектора дальности ракеты определяет¬ 
ся формулой 

/>рп = ^(/) ц ° + ад. _ (7.3.6) 

где к — некоторый коэффициент, равный нулю при Л р = О ц . 

Имея в виду, что сравнение методов наведения следует про¬ 
изводить в наиболее тяжелых условиях для ракеты, "т. е- на 
участке, когда ракета подходит к цели и летит на наибольших 
высотах, мы будем считать к малой величиной. При этом коэф¬ 
фициент убудет близок к единице, и его производные будут ма¬ 
лыми величинами. Поэтому для простоты положим в (7.3.6) 
р- = 1. Тогда будем иметь 

/>рп = (1 + А) А ® + АДД 

А р „ = &А° + (1 4- 2 к) Оц+к А 0 . 


Подставляя эти выражения в (7.3.4) и отбрасывая малое первое 
■слагаемое и малые величины, содержащие множителем к, по¬ 
лучим 


N ' 


к) 2Д Р 


ѵ 

ѵ 


А + кО 0 


А 0 + 


2І)О р й ц °. (7.3.7) 


Рассмотрим теперь разные способы выбора коэффициента 
пропорциональности к. 

Если угол упреждения пропорционален разности дальностей 
«=А-А с постоянным коэффициентом пропорциональности, 
то при малых значениях 8 модуль вектора кі ) ц ° должен быть 
равен произведению некоторой постоянной с на 8. Но он равен 
к 1 А 0 I • Следовательно, в этом случае 

к I А 0 ! = Со. (7.3.8) 


12 » 
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Отсюда, принимая во внимание, что скорость конца единичного 

вектора /> ц ° равна: 

вследствие чего | Ъ 1 = і I I /) ц ° I = «д ц) найдем 

к = с —-— . (7.3.9) 

ш п 

Оц 

Дифференцируя эту формулу, будем иметь 


— с 


ш п о 


2с- 


— с ■ 


+ 2с 


При малых значениях о—І) ц —О р , т. е. при подходе ракеты к це¬ 
ли, слагаемыми, содержащими 5 множителем, можно пренеб¬ 
речь. Подставляя полученные таким образом выражения кик 
в (7.3.7), получим 


а л 


14 -с 




ѵ 

V 


я Р ! + 


Со 

Ш Оц \ О 




/>«• + 


+ (і +2с— -)о р І> п 9 . (7.3.10) 

V т о п / 

Сравнивая эту формулу с (7.3.5), видим, что выбором посто¬ 
янного коэффициента с можно добиться значительного сниже¬ 
ния нормального ускорения ракеты при подходе к цели по срав¬ 
нению с трехточечным методом наведения для некоторых сред¬ 
них условий стрельбы, характеризуемых некоторым средним 
значением отношения §/® 0 . Так, например, если принять с = 
= — 1/2(3/ій 0ц ) ср , то коэффициент при /? ц ° для средних усло¬ 
вий стрельбы уменьшится более чем в два раза по сравнению 
с соответствующим коэффициентом в (7.3.5), а коэффициент 
при />ц° станет близким к нулю. Однако для условий стрельбы, 
значительно отличающихся от средних, требуемые нормальные 
ускорения ракеты могут быть при этом методе наведения зна¬ 
чительными. Таким образом, метод наведения с углом упреж¬ 
дения, пропорциональным разности дальностей с постоянным 
коэффициентом пропорциональности, практически может дать 
хорошие результаты лишь в том случае, когда диапазон изме¬ 
нения условий стрельбы невелик, как уже и отмечалось в пре- 


180 



дыдущем параграфе. Чтобы этот метод наведения был при¬ 
менимым и при изменении условий стрельбы в широком диапа¬ 
зоне, необходимо обеспечить в системе управления возможность 
изменения коэффициента с в зависимости от условий стрельбы 
перед пуском ракеты- 

Перейдем к методам наведения с углом упреждения, пропор¬ 
циональным разности дальностей и угловой скорости цели. Так 
как модуль вектора /> ц °, как мы видели, равен угловой скорости 
цели“> 0ц , то в данном случае коэффициент к в формуле (7.3.6) 
должен быть приблизительно равен оставшемуся времени поле¬ 
та ракеты до цели ^ 0 ст=Т ; І 8| = — 8 /о. Для общности мы примем 

к = — с (7.3.11) 

§ 


где с — некоторый постоянный коэффициент. Дифференцируя 
формулу (7.3.11), найдем 





Пренебрегая слагаемыми, содержащими малую величину 8 мно¬ 
жителем, и подставляя полученные выражения к я к в (7.3.7), 
получим для нормального ускорения ракеты вблизи цели при¬ 
ближенную формулу 


а 


N 


(1 




я ц ° + (1 -2с,Я р 0 ц °. 


(7.3.12) 


Отсюда видно, что выбором коэффициента с можно обеспечить 
значительное уменьшение требуемых нормальных ускорений ра¬ 
кеты в широком диапазоне условий стрельбы. Так, если принять 
С'~ 1, что соответствует методу наведения, для которого про¬ 
граммное направление вектора дальности ракеты определяется 
формулой (7.2.3), то коэффициент при І> ц ° будет малым в 
широком диапазоне условий стрельбы, а коэффициент при О ц ° 
изменит знак по сравнению с соответствующим коэффициентом 
в формуле (7.3.5). В результате требуемое нормальное ускоре¬ 
ние ракеты определится для этого метода наведения формулой 


а 


N 


о р /Ѵ 


о Р Дц°- 


(7.3.13) 


Если принять с = 1/2, то коэффициент при /) ц ° станет равным 
нулю, а коэффициент при /) ц ° уменьшится приблизительно 
вдвое по сравнению с соответствующим коэффициентом в фор- 
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муле (7.3.5) для всех условий стрельбы. В результате требуемое 
нормальное ускорение ракеты определится формулой 

~ 7Г (^Л | О р ) АЛ (7.3.14) 

Выведенные формулы дают возможность произвести сравни¬ 
тельную численную оценку рассмотренных методов наведения 
телеуправляемых ракет. 

Сравнение рассмотренных методов наведения показывает, в 
частности, что простейший метод наведения — трехточечный, 
позволяющий ограничиться лишь простейшей аппаратурой, даю¬ 
щей возможность оценивать отклонение ракеты от прямой, сое¬ 
диняющей командный пункт с целью, т. е. разности угловых 
координат ракеты и цели, оказывается невыгодным для зенитных 
управляемых ракет с точки зрения требуемых нормальных уско¬ 
рений ракеты- 

Метод наведения с углами упреждения, пропорциональными 
разности дальностей с постоянными коэффициентами пропорцио¬ 
нальности, требует сравнительно небольшого усложнения систе¬ 
мы управления, а именно, введения каналов измерения дально¬ 
стей цели и ракеты и вычислителя углов упреждения. Однако 
этот метод дает значительное уменьшение требуемых нормаль¬ 
ных ускорений ракеты по сравнению с трехточечным методов 
только в узком диапазоне условий стрельбы. Для расширения 
области применения этого метода наведения и придания ему 
большей тактической гибкости необходимо дополнительно ввести 
в систему управления вычислитель коэффициентов пропорцио¬ 
нальности по данным начальным условиям стрельбы (высота, 
скорость полета, курс цели, начальная дальность). 

Еще более гибкими в тактическом отношении являются раз¬ 
личные варианты метода наведения с углом упреждения, пропор¬ 
циональным разности дальностей и угловой скорости вектора 
дальности цели. Однако и эти методы наведения не обеспечи¬ 
вают минимальных требуемых нормальных ускорений ракеты. 
Кроме того, они требуют ввода в систему управления дополни¬ 
тельных вычислительных устройств, определяющих производные 
угловых координат цели. Эта операция всегда связана с потерей 
точности, если не применять оптимальных методов обработки 
информации. Поэтому при применении этих методов наведения 
параметры управления определяются с высоким уровнем шумов 
(помех), что приводит к увеличению рассеивания ракет. Приме¬ 
нение же оптимальных методов обработки информации для опре¬ 
деления производных угловых координат цели значительно 
менее выгодно, чем их применение для непосредственной экстра¬ 
поляции координат цели. 

Если возможно применение в системе управления цифровой 
вычислительной машины, то наилучшим методом наведения 
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телеуправляемых зенитных ракет, требующим минимальных 
нормальных ускорений ракеты, будет метод наведения вектора 
скорости ракеты в точку встречи с целью, определяемую в систе¬ 
ме управления на основе оптимальной обработки информации. 
Наилучшим из методов наведения с углом упреждения будет 
метод, основанный на определении углов упреждений путем 
оптимальной экстраполяции координат цели. 

§ 7.4. ПРИНЦИПЫ ФОРМИРОВАНИЯ ПАРАМЕТРОВ УПРАВЛЕНИЯ. 

ТИПЫ СИСТЕМ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ 

Основными источниками информации о цели и о поведении 
ракеты в системах телеуправления служат измерители коорди¬ 
нат цели и ракеты. Хотя в принципе для измерения координат 
цели и ракеты может быть использован любой тип контраста 
цели, в настоящее время в системах телеуправления авиацион¬ 
ных и космических ракет применяются практически только ра¬ 
диолокационные измерители. 

Для измерения координат цели всегда применяется радио¬ 
локатор того или иного типа. Координаты ракеты можно изме¬ 
рять независимо от координат цели тем же или другим локато¬ 
ром. В этом случае параметры управления формируются на 
командном пункте вычислительными устройствами. Этими же 
вычислительными устройствами могут быть выполнены и все 
преобразования параметров управления, необходимые для 
организации управления и для обеспечения необходимого каче¬ 
ства процесса управления. Таким образом, при независимом 
измерении координат цели и ракеты формирование параметров 
управления и все необходимые преобразования их могут быть 
выполнены на командном пункте. В таком случае возникает не¬ 
обходимость передачи на ракету команд управления, сформиро¬ 
ванных вычислительными устройствами. Для передачи команд 
приходится применять радиолинии связи или проводные линии 
связи. Проводные линии связи более помехоустойчивы, чем 
радиолинии. Однако их конструктивное оформление связано со 
значительными трудностями Вследствие этого проводные линии 
связи значительно реже применяются в системах телеуправле¬ 
ния, чем радиолинии. 

Системы телеуправления с независимым измерением коорди¬ 
нат цели и ракеты и линиями связи для передачи команд на 
ракету называются командными системами телеуправления. 

Для реализации трехточечного метода наведения или метода 
наведения с углом упреждения измерение угловых координат 
ракеты можно производить в системе координат, определенным 
образом связанной с целью. Так, например, можно измерять 
углы отклонения ракеты от требуемого методом наведения на¬ 
правления вектора дальности ракеты. Для этого достаточно 
применить радиолокатор с узким лучом, ось которого (ось рав- 


183 



носигнальной зоны) совпадает с требуемым направлением век¬ 
тора дальности ракеты, вычисленным по измеренным координа¬ 
там цели и дальности ракеты в соответствии с принятым методом 
наведения. Такой локатор дает возможность измерять угловые 
координаты ракеты в луче (т. е. относительно оси луча), кото¬ 
рые, согласно изложенному в § 7.2, могут быть приняты за пара¬ 
метры управления. Таким образом, в отличие от системы теле¬ 
управления с независимым измерением координат ракеты и 
цели, при применении для измерения координат ракеты системы 
координат, связанной с требуемым направлением вектора даль¬ 
ности ракеты, параметры управления могут быть измерены непо¬ 
средственно. При этом измерение параметров управления может 
быть осуществлено на самой ракете путем приема и соответст¬ 
вующей обработки сигнала, излучаемого радиолокатором. Таким 
образом, отпадает необходимость в линии связи для передачи 
команд и в устройствах для измерения координат ракеты и вы¬ 
числения параметров управления на командном пункте. Естест¬ 
венно, что в этом случае и все необходимые преобразования 
параметров управления приходится осуществлять на борту 
ракеты. 

Системы телеуправления с непосредственным измерением 
параметров управления как углов отклонения вектора дально¬ 
сти ракеты й р от оси равносигнальной зоны радиолокатора, 
задающего требуемое направление вектора дальности ракеты 
Х>р„, называются системами телеуправления по равносигналь¬ 
ной зоне. 

В системах телеуправления по равносигнальной зоне на 
командном пункте осуществляется только измерение координат 
цели и дальности ракеты О р , вычисление требуемого направле¬ 
ния вектора дальности ракеты и совмещение с этим направле¬ 
нием равносигнальной зоны радиолокатора, управляющего 
ракетой. Измерение параметров управления осуществляется на 
борту ракеты. В частном случае трехточечного метода наведе¬ 
ния для управления полетом ракеты можно использовать непо¬ 
средственно радиолокатор, следящий за целью. В этом случае 
отпадает необходимость в явном измерении координат цели и 
дальности ракеты и в вычислении требуемого направления век¬ 
тора дальности ракеты. В результате система управления значи¬ 
тельно упрощается. Этим и объясняется широкое применение 
трехточечного метода наведения. 

Для управления баллистической ракетой на активном участ¬ 
ке траектории телеуправление обычно применяется только для 
корректирования боковых отклонений ракеты от заданной вер¬ 
тикальной плоскости, а для управления вертикальным движе¬ 
нием применяется автономная система. В таких случаях доста¬ 
точно сформировать равносигнальную зону в форме равносиг¬ 
нальной плоскости. Равносигнальная плоскость может также 
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применяться для корректирования боковых отклонений крыла¬ 
той ракеты от заданного направления полета. 

Таким образом, существуют два вида телеуправления по 
равносигнальной зоне — телеуправление по равносигнальной 
линии, называемое обычно телеуправлением по лучу, и телеуп¬ 
равление по равносигнальной плоскости. 

^Следует подчеркнуть, что телеуправление по равносигналь¬ 
ной зоне можно применять только при трехточечном методе на¬ 
ведения и при различных вариантах метода наведения с углом 
упреждения, в то время как командное телеуправление можно 
применять при любом методе наведения. 



Глава 8 


КАНАЛЫ ПЕРЕДАЧИ КОМАНД В СИСТЕМАХ 
ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ 

§ 8.1. СОСТАВ И НАЗНАЧЕНИЕ АППАРАТУРЫ КАНАЛА 
ПЕРЕДАЧИ КОМАНД 

Из § 7.4 следует, что при командном телеуправлении парамет¬ 
ры управления формируются вычислительным устройством по 
сигналам измерителей координат цели и ракеты соответствую¬ 
щим образом преобразуются, а затем в виде команд передаются 
с командного пункта на ракету (рис. 8.1.1). 

Команда зависит от элементов, определяющих положение и 
движение цели и ракеты. Цель и ракета являются весьма инер¬ 
ционными объектами. Поэтому команда представляет собой мед¬ 
ленно изменяющуюся функцию времени. 

Для передачи команд обычно используется радиосвязь. Непо¬ 
средственная передача по радио медленно изменяющихся сигна¬ 
лов практически невозможна из-за неприемлемых размеров 
антенных систем. Непосредственная передача команд невозмож¬ 
на еще и потому, что ракета управляется по нескольким кана¬ 
лам. Телеуправляемая крестокрылая ракета, например, управ¬ 
ляется с помощью команд по курсу и тангажу. Команды, пред¬ 
назначенные для управления ракетой по курсу, по спектральным 
характеристикам практически не отличаются от команд, пред¬ 
назначенных для управления ракетой по тангажу. Если такие 
команды передавать одновременно, то на ракете нельзя будет 
их разделить по соответствующим каналам управления. 

Таким образом, возникает необходимость преобразовать 
команды в высокочастотный сигнал и снабдить их определенны¬ 
ми признаками, которые однозначно определяют, к какому кана¬ 
лу относится та или иная команда. Эти задачи решаются с по¬ 
мощью шифратора и передатчика. Шифратор определенным 
образом «окрашивает» команды, относящиеся к различным 
каналам управления. Кроме того, шифратор может придавать 
сигналам свойства, повышающие помехоустойчивость системы 
связи. Передатчик генерирует высокочастотные колебания, кото¬ 
рые модулируются сигналами шифратора и передаются на ракету. 
Радиосвязь осуществляется на частотах, в ІО 4 -ь ІО 10 раз боль- 
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ших частот, которые имеет смысл учи¬ 
тывать в спектрах команд. 

Носителями команд могут быть не¬ 
прерывные синусоидальные колебания 
или периодические последовательно¬ 
сти коротких импульсов. С помощью 
шифратора непрерывный или импульс¬ 
ный носитель модулируется команда¬ 
ми. Модуляцией, как известно, назы¬ 
вается изменение того или иного пара¬ 
метра носителя в соответствии с пере¬ 
даваемым сигналом. Если, например, 
командой модулируется амплитуда си¬ 
нусоидального колебания, то при этом 
в соответствии с текущим значением 
команды изменяется амплитуда сину¬ 
соиды. При импульсной модуляции в 
зависимости от команды изменяется 
какой-либо параметр периодически 
повторяющихся импульсов, например, 
длительность или амплитуда импуль¬ 
сов. 

Для разделения каналов можно ис¬ 
пользовать различные свойства носи¬ 
телей полезной информации. В случае, 
когда носителем является непрерывное 
синусоидальное колебание, для разде¬ 
ления каналов можно использовать 
частоту синусоиды. В этом случае в 
шифраторе должны генерироваться си¬ 
нусоидальные колебания, частоты ко¬ 
торых для различных каналов различ¬ 
ны. В принципе можно было бы выби¬ 
рать частоты носителей команд на¬ 
столько высокими, чтобы можно было 
непосредственно передавать генерируе¬ 
мые сигналы на ракету. Однако при 
этом потребуется столько передатчи¬ 
ков, сколько каналов управления. Это 
не выгодно как по энергетическим, так 
и по конструктивным соображениям. 
Целесообразно иметь один высокоча¬ 
стотный передатчик. При этом высо¬ 
кочастотный сигнал передатчика мо¬ 



дулируется сразу всеми командами, т- е. командами, соответст¬ 
вующими всем каналам. Сложение носителей, модулированных 


командами различных каналов управления, также осуществляет¬ 
ся в шифраторе. 
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Из сказанного следует, что при командном телеуправлении 
необходима по крайней мере двойная модуляция — первый 
раз носитель полезной информации модулируется командой, 
второй раз высокочастотные колебания передатчика модулиру¬ 
ются уже промодулированными синусоидальными колебаниями 
или импульсами. Синусоидальные колебания и импульсы, кото¬ 
рые непосредственно модулируются командами, принято назы¬ 
вать поднесущими сигналами или просто поднесущими. Высоко¬ 
частотные колебания передатчика называются несущими. В ряде 
случаев осуществляется более чем двукратная модуляция. 

Высокочастотный сигнал принимается приемником ракеты. 
В приемнике производится первичная демодуляция сигнала. 
Вторичную демодуляцию и разделение команд по каналам осу¬ 
ществляет дешифратор. 

§ 8.2. ИЗМЕРИТЕЛИ КООРДИНАТ ЦЕЛИ И РАКЕТЫ 

В качестве измерителей координат цели и ракеты в команд¬ 
ных системах телеуправления обычно применяются радиолока¬ 
торы. Измерение координат цели и ракеты осуществляется со¬ 
ответственно в измерительных системах координат О иѵх х шх у тх г т 
и 0 ир х ир з' ир г и р, связанных с командным пунктом. В авиацион¬ 
ных системах телеуправления положение осей координат может 
быть стабилизировано с помощью гироплатформ. При этом на¬ 
чала измерительных систем координат (точки 0 Ш( и 0 ир ) совпа¬ 
дают. 

Радиолокационные измерители обеспечивают непосредствен¬ 
ное измерение угловых координат, дальностей и, если необхо¬ 
димо, радиальных скоростей, связанных известными соотноше¬ 
ниями с допплеровскими частотами радиосигналов. 

На рис. 8.2.1 показана одна из возможных функциональных 
схем измерителя координат цели. Измеритель представляет 
собой следящую систему, обеспечивающую угловое сопровожде¬ 
ние цели с помощью сканирующего луча. Сканирование луча 
производится с помощью двигателя Д. Сигнал передатчика из¬ 
лучается антенной в направлении к цели- Отраженный сигнал 
принимается той же антенной и через антенный переключатель 
направляется к приемнику. После усиления и первичного детек¬ 
тирования производится вторичное детектирование и выделение 
сигнала ошибки, который несет информацию об отклонении цели 
от оси равносигнальной зоны. Для определения составляющих 
ошибки по углу места е и по азимуту ѵ в блок выделения сигна¬ 
ла ошибки подается опорное напряжение, генерируемое спе¬ 
циальным генератором ГОН. Усиленные по мощности сигналы 
рассогласования подаются на входы соответствующих исполни¬ 
тельных устройств (приводов), с помощью которых изменяется 
положение антенной системы и обеспечивается слежение за 
целью. Усилители мощности охвачены отрицательной обратной 
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Рис. 8.2.1 


















связью, с помощью которой корректируются динамические свой¬ 
ства следящей системы. Сигналы, пропорциональные углам е ц 
и ѵ ц , снимаются с потенциометрических датчиков. Движки по¬ 
тенциометрических датчиков перемещаются совместно с антен¬ 
ной системой, а каркасы потенциометров закреплены неподвиж- 
.по относительно измерительной системы координат. 

Для определения текущего значения О а измеритель имеет 
систему автоматического сопровождения цели по дальности. 

В рассмотренном примере для определения угловых коорди¬ 
нат цели используется- сканирующий луч. Могут быть и другие 
измерители. В частности, в случаях, когда необходимо измерять 
только азимут цели, могут использоваться разностно-дально- 
мерные, фазовые и другие многоканальные системы, известные 
в радиолокации. 

Особенностью измерителей координат цели является то, что 
они используют энергию, отраженную от цели. Измерители коор-' 
динат ракеты принципиально не отличаются от измерителей 
координат цели, но в отличие от последних они используют энер¬ 
гию, излучаемую специальными передатчиками, устанавливае¬ 
мыми на ракете. Это устраняет потребность в высокой чувстви¬ 
тельности и большом коэффициенте усиления приемников. 
Стабильность сигналов, излучаемых передатчиком ракеты, обес¬ 
печивает высокую точность измерения координат. 

Применяются два типа измерителей координат ракеты: изме¬ 
рители «без запроса» и измерители «с запросом». В первом слу¬ 
чае передатчик, установленный на ракете, работает в заданном 
режиме независимо от командного пункта. Во втором—передат¬ 
чик работает только тогда, когда получает с командного пункта 
запрос в виде специального сигнала. В первом случае измеритель 
координат ракеты на командном пункте имеет только приемные 
устройства, во-втором — на командном пункте, кроме приемни¬ 
ка, нужен передатчик для посылки запроса на ракету. В первом 
случае на ракете установлен только передатчик, во втором — 
не только передатчик, но и приемник, необходимый для полу¬ 
чения запроса. 

Блок приемника и передатчика, установленный на ракете^, 
называется ответчиком. Обычно запрос производится на одной 
волне, а ответ — на другой. Это позволяет устранить вредное 
влияние радиоволн, отраженных от ракеты и от других пред¬ 
метов. 

Как видно, измеритель координат ракеты «без запроса» про¬ 
ще. Кроме того, отсутствие приемника на ракете исключает один 
вход для помех и повышает помехоустойчивость измерителя в 
целом. Существенным недостатком измерителей «без запроса» 
является то, что они не могут производить измерение дальности 
до ракеты. Вследствие этого измерители координат ракеты «без 
запроса» могут применяться практически только для наведения 
трехточечным методом. 
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§8.3. ПЕРЕДАЧА КОМАНД ПРИ НЕПРЕРЫВНОЙ ПОДНЕСУЩЕЙ 

Непрерывная поднесущая обычно представляет собой сину¬ 
соидальное колебание, характеризуемое амплитудой, частотой 
и фазой. Каждый из этих параметров может изменяться в сооі- 
ветствии с текущим значением команды. Если в соответствии 
с командой изменяется амплитуда, то модуляция называется 
амплитудной (АМ). При изменении частоты или фазы модуля¬ 
ция называется соответственно частотной (ЧМ) или фазо¬ 
вой (ФМ). 

Представим поднесущую в виде 

и п = С! П соз <о п і. (8.3.1) 

ДЯя простоты начальное значение фазы о 0 принято равным 
нулю. 

Командный сигнал и к представляет собой медленно изменяю¬ 
щуюся функцию времени, выраженную в вольтах. Эту функцию 
следует считать случайной, так как вследствие действия на раке¬ 
ту и систему управления случайных возмущений, а также не¬ 
предвиденных маневров цели закон изменения команды во 
времени будет изменяться от пуска одной ракеты к пуску другой. 
На сравнительно небольших участках времени функцию и к {і) 
можно считать стационарной. 

Амплитудная модуляция состоит в том, что амплитуда подне¬ 
сущей і!„ получает приращение, пропорциональное командному 
сигналу. При этом амплитудно-модулированная поднесущая 
представляется в виде 

«ам= (^п -К к а и к )собш„1. (8.3.2) 

Безразмерный коэффициент к а характеризует крутизну модуля¬ 
ционной характеристики амплитудного модулятора. Отношение 
к„ °к / = т а , в котором з к является средним квадратическим 

значением команды, называется эффективным коэффициентом 
амплитудной модуляции. При к а и к !и п ^>\ возникают специфиче¬ 
ские искажения, называемые перемодуляцией. Поэтому при 
передаче команды стремятся обеспечить выполнение условия 
К °к < - 

При фазовой модуляции фаза поднесущей изменяется в со¬ 
ответствии с командой, то есть <? = <«„ і + к ф и к• Коэффициент к ф 
характеризует крутизну модуляционной характеристики фазово¬ 
го модулятора и имеет размерность радиан/вольт. При фазовой 
модуляции 

Ифм = соз (ш п І + кф и К ). (8.3.3) 

Среднее квадратическое отклонение фазы от начального значе¬ 
ния, вызванное изменением команды, называется эффективным 
индексом фазовой модуляции т ф = к ф а к . 
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При частотной модуляции частота поднесущей получает при¬ 
ращение, пропорциональное командному сигналу, то есть ® = 
= °>п + к ч и к . Коэффициент к ч характеризует крутизну модуляци¬ 
онной характеристики частотного модулятора и имеет размер¬ 
ность — угловая частота/вольт. Фаза поднесущей равна интегра¬ 
лу от частоты «. Следовательно, при частотной модуляции 


■Среднее квадратическое отклонение частоты модулированной 
поднесущей от величины ш п , называется эффективной девиацией 
частоты а ч — /г ч а к . Отношение а ч к максимальной частоте 2 К , 
которую имеет практический смысл включать в спектр команды, 
принято называть эффективным индексом частотной модуляции 
ш ч = о ч /й к . Очевидно, тп ч — к ч в К /і2 К . При передаче команд прини¬ 
мают т ч > 1. 

Сравнивая равенства (8.3.3), (8.3.4), можно заметить, что 
отличие ФМ от ЧМ состоит в том, что при ФМ фаза поднесущей 
изменяется в соответствии с модулирующей фушщтей, а при 
ЧМ — в соответствии с интегралом от модулирующей функции. 

Помехоустойчивость, пропускная способность и другие харак¬ 
теристики, определяющие эффективность канала связи команд¬ 
ного пункта с ракетой, зависят от ширины спектра модулирован¬ 
ной поднесущей. Под шириной спектра поднесущей будем пони¬ 
мать величину 2, определяемую равенством 


- Ц п соз ш п і + к ч 


| н к • (8.3.4) 


2 = 3 */ 2 $ 0 , 


(8.3.5) 


где о 2 — дисперсия модулированной подиесущей, $ 0 — значение 
спектральной плотности флуктуаций модулированной поднесу¬ 
щей на некоторой характерной частоте. При определении шири¬ 
ны спектра, начинающегося с нулевых частот, обычно принимают 
$о = «(0). Иногда за величину 5 0 принимают максимальное зна¬ 
чение спектральной плотности. 

Будем полагать, что команда и К является стационарной слу¬ 
чайной функцией времени с равным нулю математическим ожи¬ 
данием, корреляционной функцией к к (т) и спектральной плот¬ 
ностью 5 К (ш). Ширина спектра команды равна: 

2к==к 2 /?5 к (0). (8.3.6) 

Корреляционная функция амплитудно-модулироваиной под¬ 
несущей (8.3.2) равна: 

^.мН= у ^МЧсозшнТ. (8.3.7) 
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По формуле (4.4.5) находим спектральную плотность флуктуа¬ 
ций поднесущей 

к 2 

■'ам ( ш ) = [5 К (®п ®) $к (“п + ш )]- (8.3.8) 


Принимая в качестве характерной частоту поднесущей, на кото¬ 
рой значение « аы (ш) максимально, определим ширину спектра 
ноднесущей й ам . Из (8.3.7), положив г = 0 и имея в виду, что 
Лам (0) — °" м . к К ( 0) — з к 2 , находим дисперсию поднесущей о 2 м = 
=Л ц -а к 2 / 2. Из (8.3.8), положив и>— а) п и имея в виду, что 5 К (0)^> 
>5 к( 2 ®пЙ находим 5 0 ^„ 2 5 к (0)/4.По формуле (8.3.5) определяем 
ширину спектра 

о«*/«,(0). (8.3.9) 

Сравнивая правые части равенств (8.3.6) и (8.3.9), замечаем, 
что 

2ам = 2Й к . (8.3.10) 

При фазовой и частотной модуляции амплитуда поднесущей 
не изменяется и средняя мощность модулированной поднесущей 
равна мощности немодулированной поднесущей. Имея в виду, 
что дисперсия равна средней мощности случайного процесса, за¬ 
пишем 

3 Фм ~ °чм ~ Ь'п 2 / 2. . (8.3.11) 


Спектральная плотность поднесущей, модулированной по фа¬ 
зе командой и к . имеющей нормальный закон распределения и 
одинаковую спектральную плотность в полосе частот от 0 до й к , 
выражается формулой 


$фм (“) 


У, 


4Лф з к й к 



3 (ш - ы>п) 2 

2 а« 2 л Ф Ч 4 . 


(8.3.12) 


^Из (8.3.12) при ш = ш п находим 


= <Л 2 л/ъ_ 

4А Ф о к й к ' 2 тг 


(8.3.13) 


По формуле (8.3.5) определяем ширину спектра поднесущей, 
модулированной по фазе 


р. = к * 

*"фм 



(8,3.14) 


Учитывая, что ЛфО к =от ф , запишем 


13 . 


^ фи = 



2тс 

Т 


(8.3.15) 


® С. Пугачев и др. 
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Спектральная плотность поднесущей, модулированной по 
частоте, выражается формулой 


(“,) 


п ' 

и П 


4 к ч а к Ѵ 2тс 


-ехр 


(ш — ш„)* 

2 к ч 5 о к 2 


(8.3.16) 


Из (8.3.16) при ш==ш п находим 

=(8-3.17) 
4& ч а к Ѵ 2тс 

По формуле (8.3.5) определяем ширину спектра поднесущей, 
модулированной по частоте 

2 ЧМ = З кУ • (8.3.18) 

Учитывая, что А ч о к -^=ш ч 2 к , запишем 

е чм =л« ч У2^ к . (8.3.19) 


Следует иметь в виду, что поднесущая, модулированная 
командой, в общем случае не является стационарной случайной 
функцией времени. Это хорошо видно по выражениям (8.3.2), 
(8.3.4). При приближенном анализе вероятностные характери¬ 
стики поднесущей осредняются по времени в пределах периода. 
Так Б. Р.' Левиным получены формулы для спектральных плот¬ 
ностей, которыми мы пользовались при определении ширины 
спектра. 

Из формул (8.3.8), (8.3.12), (8.3.16) видно, что спектр моду¬ 
лированной поднесущей сосредоточен симметрично относительно 
частоты поднесущей. Формулы (8.3.10), (8.3.14), (8.3.18) пока¬ 
зывают, что ширина спектра амплитудно-модулированной подне¬ 
сущей в два раза больше ширины спектра команды. Ширина 
спектра поднесущей, модулированной по фазе, зависит не только 
от ширины спектра, но и от дисперсии команды. Ширина спектра 
поднесущей, модулированной по частоте, определяется диспер¬ 
сией команды и не зависит от ширины спектра команды. Шири¬ 
на спектра поднесущей, модулированной по фазе и частоте, мо¬ 
жет значительно превосходить ширину спектра поднесущей, 
модулированной по амплитуде. Это достигается путем соответ¬ 
ствующего выбора коэффициентов Ііф и к ч , а также путем изме¬ 
нения мощности команды. 

При управлении с помощью интерцепторов или виброрулеи 
команда по каждому каналу может принимать только два значе¬ 
ния, соответствующие двум крайним положениям соответствую¬ 
щего интерцептора или виброруля. В таких случаях для пере¬ 
дачи команды целесообразно использовать частотную манипу¬ 
ляцию, которая состоит в том, что при одном значений 
модулирующей функции генерируется поднесущая одной часто¬ 
ты, а при другом — поднесущая другой частоты. На рис. 8.3.1 
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показан частотно-манипулированный сигнал для случая, когда 
командой являются импульсы одинаковой амплитуды разной 
длительности и разной полярности (рис. 8.3.1,а). Эффективная 
величина команды при этом выражается через длительности 
импульсов двух видов и 
^ формулой 

2 К „ -- ‘—А . (8.3.20) 

Эта величина обычно назы- 
вается коэффициентом 

команды. 

Модулированная коман¬ 
дой поднесущая является в 
свою очередь модулирую- ( 
щей функцией для несущей, 
генерируемой высокочастот- 5) 
ным генератором передатчи¬ 
ка. При сокращенном обоз- Рис. 8.3.1 

начении вида модуляции си¬ 
гналов, передаваемых с командного пункта на ракету, сначала 
указывается первичная модуляция, а затем вторичная. Если, 
например, производится частотная модуляция поднесущей и 
амплитудная модуляция несущей, то сигнал обозначается 
ЧМ-АМ. При непрерывной поднесущей, кроме ЧМ-АМ, возмож¬ 
ны АМ-АМ и ФМ-АМ. Вторичная модуляция может быть не 
только амплитудной. Однако в настоящее время из-за простоты 
чаще всего применяется амплитудная модуляция сигналов вы¬ 
сокочастотного генератора. 

§ 8.4. ПЕРЕДАЧА КОМАНД ПРИ ИМПУЛЬСНОЙ ПОДНЕСУЩЕЙ 

Периодическая последовательность прямоугольных импуль¬ 
сов (рис. 8.4.1) характеризуется амплитудой импульса ^. дли¬ 
тельностью (широтой) импульса Г и , периодом повторения им¬ 
пульсов Т„ и смещением (фазой) импульсов относительно неко¬ 
торого первоначального положения. Каждый из этих параметров 
можно сделать носителем команды. Команда может передавать¬ 
ся путем модуляции амплитуды (АИМ), длительности (ШИМ), 
частоты повторения (ЧИМ) и фазы (ФИМ) импульсов. Частот¬ 
ная импульсная модуляция и фазовая импульсная модуляция по 
существу являются разновидностями временной импульсной мо¬ 
дуляции (ВИМ). Особое место занимает кодовая импульсная 
модуляция (КИМ). 

При АИМ амплитуда импульсов изменяется в соответствии 
с командой (рис. 8.4.2) и приобретает вид ІІ т + к т и,. Безраз¬ 
мерный коэффициент к т определяет крутизну модуляционной 



13 * 
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характеристики импульсного амплитудного модулятора. Для 
уменьшения искажений, связанных с перемодуляцией, при пере¬ 
даче команд стремятся обеспечить выполнение неравенства 
к т о К < и т . Поднесущую можно представить в виде 

и _ при і п = ч г + пТ п <(<х 2 + пТ п 

I при т 2 + яГ п < ( < Ті+ (я-ф-1) Г п , 

где гг — номер импульса, т 1 и т 2 — моменты, определяющие по¬ 
ложение первого импульса периодической последовательности. 



Рис. 8.4.1 Рис. 8.4.2 


При ШИМ длительность импульсов изменяется по закону, 
определяемому командой. Длительность импульсов часто изме¬ 
няется путем изменения положения его заднего фронта. Перед¬ 
ние фронты импульсов при этом следуют равномерно с частотой 



ІІШЖІШІІІ 

о 


Рис. 8.4.3 

повторения Д„ = 1 / Т„ (рис. 8.4.3). При модуляции командой 
ы к (0 положения задних фронтов соответствуют моментам вре¬ 
мени 

^п Д НЬ" яГ п -ф Т л -ф к ш ц к і ф. ). (8.4.2) 

Коэффициент к ш определяет крутизну модуляционной характе¬ 
ристики импульсного модулятора, изменяющего ширину импуль¬ 
сов, и имеет размерность время/вольт. Имея в виду, что макси- 
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мальное изменение длительности импульса не может превосхо¬ 
дить величину 7 и , при передаче команд стремятся обеспечить 
выполнение условия к ш з к < Г и . Модулированную последова¬ 
тельность импульсов при IIIИМ можно записать в виде 


Ощ П Р И т і + ,1 7 „ < ^<С т і "г пТ п + Т и Іг 1п и К (і п ) 
О при т 1 +л7' п + 7' и +А ш ц к (4)<7<Ті+(«+1)Г п 


(8.4.3) 


Сущность ФИМ состоит в изменении в соответствии с коман¬ 
дой временного сдвига каждого импульса модулированной по¬ 
следовательности по отношению к периодической последователь¬ 
ности немодулированных импульсов (рис. 8.4.4). Импульсы не- 



Рис. 8.4.4 


модулированной последовательности называют тактовыми или 
опорными, а импульсы модулированной последовательности — 
рабочими. Полезная информация заключена во взаимном поло¬ 
жении тактовых и рабочих импульсов. Следовательно, при ФИМ 
нужно передавать импульсы как тактовые, так и рабочие. Так¬ 
товые импульсы по какому-либо признаку должны отличаться 
от рабочих, в противном случае импульсы нельзя будет разли¬ 
чить на приемной стороне. На рис. 8.4.4 тактовыми являются 
сдвоенные импульсы. Положение тактовых импульсов опреде¬ 
ляется положением переднего фронта первого импульса. Поло¬ 
жение каждого рабочего импульса определяется также его 
передним фронтом. Обычно временной сдвиг рабочих импульсов 

отсчитывается от моментов времени, равных 7 0 + яГ п + —— , 

где і 0 момент времени, определяющий положение первой пары 
тактовых импульсов. При нулевой команде передний фронт ра¬ 
бочего импульса находится в середине между парами тактовых 
импульсов. Моменты времени, соответствующие посылкам рабо- 
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чих импульсов при модуляции 
в виде 


і п ~ + п + 


командой и в (і), 

-у- + К ««(*„)• 


выражаются 
(8.4 4) 


Коэффициент к в характеризует крутизну модуляционной ха¬ 
рактеристики импульсного модулятора и имеет размерность — 
время/вольт. Чтобы уменьшить искажения, при передаче коман¬ 
ды стремятся обеспечить выполнение условия к в о к < Т п / 2. 

Амплитуда рабочих импульсов в процессе модуляции не из¬ 
меняется, длительность также постоянна. Совокупность рабочих 
импульсов можно записать в виде 

I и т при іо + «7*п + ~ + К Мк (*„) <і<і о + 


+ пТ а + -\гк в и К (і„) + Г и 


0 при і 0 + а Т п -\--^- + к л и ж (і п )- 


(8.4.8) 


+ Т„<і<і 0 + (п+\)Т п +^ + к в и К (і„). 

Отличие ЧИМ от ФИМ по существу сводится к отличию ЧМ 
от ФМ. Поэтому выражение для импульсной поднесущей, моду¬ 
лированной командой по частоте повторения импульсов, может 
быть получено из (8.4.5) путем замены модулирующей функции 
интегралом от нее. 

Модулированную по амплитуде импульсную поднесущую 
можно представить в виде суммы двух составляющих, одна из 
которых и\{і) является периодической последовательностью 
импульсов постоянной амплитуды, равной 1 > т , а другая ы 2 (0 
является периодической последовательностью импульсов, имею¬ 
щих случайную амплитуду. Среднее значение составляющей 
и 2 (і) равно нулю. Дисперсии амплитуд импульсов постоянны 
и равны дисперсии команды а к 2 , так как команда является ста¬ 
ционарной случайной функцией времени. Спектральная плот¬ 
ность поднесущей равна: 

5а( (0 ) = =«Д ш ) + 5 2 («)), (8.4.6) 


где зДш), $ 2 ( 10 ) — спектральные плотности составляющих. Можно 
показать, что 


оо 



где ИНІ 2 -(зіп о)т и / шх и ) 2 , т и = 7' и / 2. 


(8.4.7) 

(8.4.8) 
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Из равенств (8.4.7), (8.4.8) видно, чтохДм) является импульс¬ 
ной, а 5 2 (м) — непрерывной функцией частоты. Нулевые значе¬ 
ния огибающих функций 5, (<») и 5 2 (<о) соответствуют частотам, 
равным і.о п -=2гатг Т и , где п — целое число. Первый нуль огибаю¬ 
щих соответствует частоте, равной: 

1 / 7 'п [герц] (8.4.9) 

На рис. 8.4.5 показана функция 5 в (ю). Из рис. 8.4.5 видно, что 
основная мощность импульсной поднесущей сосредоточена в по¬ 
лосе частот от 0 до Р а . Поэтому величину Р ч принято считать 
шириной спектра импульсной поднесущей. Как видно, ширина 
спектра определяется длительностью импульсов и практически 
не зависит от команды. 



Рис. 8.4.5 соответствует случаю, когда спектральная плот¬ 
ность команды постоянна в полосе частот > я / Т а . Если 
2кО/7'п, спектральная плотность 5] (ш) преобразуется в пе¬ 
риодически повторяющиеся полосы, симметрично расположен¬ 
ные относительно дискретных значений функции 5] (<«). Ширина 
полос равна22 к . Первая полоса с нулевой центральной часто¬ 
той совпадает со спектральной плотностью команды. 

Анализ показывает, что ширина спектра импульсной поднесу- 
щей при ШИМ, ФИМ, ЧИМ также определяется формулой 
(8.4.9). При ШИМ за длительность импульса в формуле (8.4.9) 
следует принимать величину Т ш = 7 И — к ш о к . 

Импульсной поднесущей модулируется сигнал высокочастот¬ 
ного генератора передатчика (несущая). При этом обычно фор¬ 
мируются АИМ-АМ, ШИМ-АМ, ФИМ-АМ, ЧИМ-АМ сигналы. 

§ 8.5. КОДОВАЯ ПЕРЕДАЧА КОМАНД 

Команда управления формируется по сигналам измерителей 
координат цели и ракеты. Измерители работают с ошибками. 
Следовательно, и команда формируется не точно. Если на коман¬ 
ду наложена помеха с нормальным законом распределения, рав- 
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ным нулю математическим ожиданием и средним квадратиче¬ 
ским отклонением з, то отклонения команды от ее точного зна¬ 
чения практически ограничиваются диапазоном ± За. Этот 
диапазон по существу является зоной чувствительности аппара¬ 
туры, формирующей команду. Изменения команды на величину, 
меньшую, чем 6а, не имеет смысла учитывать и передавать на 
ракету, так как они могут быть вызваны помехой. Поэтому целе¬ 
сообразно диапазон всех возможных значений команды разде¬ 
лить на уровни (рис. 8.5.1), отстоящие друг от друга на величину 

8 — 6а, (8.5.1) 

и передавать на ракету не значение команды, соответствующее 
данному моменту времени, а ближайший к этому значению уро¬ 



вень. Таким образом, непрерывно изменяющаяся команда заме¬ 
няется ступенчатой. Эта замена называется квантованием по 
уровню. 

Необходимо подчеркнуть, что при квантовании помеха, нало¬ 
женная на команду при ее формировании, не исключается, а за¬ 
меняется другой, которую принято называть помехой квантова¬ 
ния. Помеха квантования искажает команду не меньше, чем 
помеха, наложенная на команду при ее формировании. Однако, 
несмотря на это, квантование команды полезно. Дело в том, что 
передача квантованного сигнала может быть организована с го¬ 
раздо большей точностью, чем сигнала непрерывного. При пере¬ 
даче квантованного сигнала практически исключается накопле¬ 
ние помехи. Ошибка воспроизведения команды на ракете вызы¬ 
вается только помехой квантования и не зависит от помех, 
действующих на канал управления при передаче команды. 

При квантовании бесчисленное множество непрерывных зна¬ 
чений команды сводится к сравнительно небольшому числу 
фиксированных дискретных значений и тем самым обеспечивает¬ 
ся возможность применять для передачи команды на ракету 




кодовую импульсную модуляцию (КИМ). Суть КИМ состоит в 
том, что каждому передаваемому на ракету уровню ставится в 
соответствие определенная комбинация импульсов и пауз. Сово¬ 
купность комбинаций, соответствующих всем уровням, исполь¬ 
зуемым для передачи команды, называется кодом. Импульс и 
пауза являются элементами кода. Как видно, код составляется 
из двух элементарных сигналов. Предпочтение двоичному коду 
при телеуправлении отдается прежде всего по двум причинам: 
для фиксации любого элемента такого кода достаточно иметь 
простейшее устройство (типа реле), имеющее два устойчивых 
состояния; при приеме легче различить — есть сигнал или нет 
сигнала, чем определять его величину, знак или другие пара¬ 
метры. 

При кодовой передаче команд каждому уровню команды не¬ 
обходимо поставить в соответствие определенную кодовую ком¬ 
бинацию, причем различным уровням должны соответствовать 
и различные кодовые комбинации. Если N есть число уровней 
квантования, то код должен содержать N различных комбина¬ 
ций. Различные кодовые комбинации могут содержать одинако¬ 
вые или различные числа элементов (импульсов и пауз). В пер¬ 
вом случае код будет равномерным, во втором —■ неравномер¬ 
ным. Формирование кодовых комбинаций может быть произве¬ 
дено следующим образом. 

Все уровни делятся на две группы так, чтобы суммы вероят¬ 
ностей появления команд в каждой из групп были по возмож¬ 
ности одинаковыми. Одной группе присваивается цифра 1 (им¬ 
пульс) в качестве первого элемента кодовой комбинации, а дру¬ 
гой — 0 (пауза). Затем каждая из групп аналогичным образом 
разбивается на две подгруппы с одинаковыми суммарными ве¬ 
роятностями, причем одним подгруппам в обеих группах при¬ 
сваивается цифра 1 (в качестве второго элемента кодовой ком¬ 
бинации), а другим — цифра 0. Процесс заканчивается, когда 
в каждой подгруппе останется по одному уровню. Пример такого 
/Составления кодовых комбинаций дан в табл. 8.5.1. 


Таблица 8.5.1 


Комбинация 

Кодовое 

обозначение 

Число знаков 

в коде г і 

г- Р 

N 

вероятность : 

Рі 

1 

0,30 

11 

2 

0,60 

2 

0,25 

10 

2 

0,50 

3 

0,15 

011 

3 

0,45 

4 

0,10 

010 

3 

0,30 

5 

0,10 

001 

3 

0,30 

6 

0,05 

0001 

4 

0,20 

7 

0,03 

00001 

5 

0,15 

8 

1 

0,02 

ооооо 

5 

0,10 
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Для 1 и 2 уровней, имеющих наибольшие вероятности появ¬ 
ления, получены кодовые комбинации, состоящие из двух эле¬ 
ментов, тогда как наименее вероятному уровню 8 соответствует 
комбинация из пяти элементов. 

Из теории информации известно, что лучшим, с точки зрения 
пропускной способности канала связи, является код с наимень¬ 
шим средним числом двоичных знаков (1 и 0), приходящихся на 
одну комбинацию. Если Р, —вероятность появления і-го уровня, 
а г і — число двоичных знаков в кодовой комбинации г'-го уров¬ 
ня, то среднее число (математическое ожидание числа) двоич¬ 
ных знаков, приходящихся на кодовую комбинацию (на уро¬ 
вень), определится формулой 

N 

/_ 4 =Ъ р і г і I д.з./ур.]. 

і=і 

Из табл. 8.5.1 находим, что при кодировании изложенным спо¬ 
собом Н к = 2,6 д.з./ур. Следует иметь в виду, что при любом 
кодировании среднее число двоичных знаков, приходящихся на 
уровень, не может быть сделано меньше энтропии квантованной 
команды. 

Существуют способы кодирования, обеспечивающие высокую 
(в принципе как угодно высокую) помехоустойчивость системы 
связи. Но повышение помехоустойчивости достигается путем 
увеличения среднего числа двоичных знаков, необходимых для 
передачи одного значения команды. При этом усложняется код 
и уменьшается скорость передачи данных на ракету. Кроме того, 
увеличивается время на декодирование и усложняется аппара¬ 
тура. Все это является препятствием для широкого применения 

кодовой импульсной модуляции (КИМ) 
в системах телеуправления. Тем н.е ме¬ 
нее, в случае интенсивных помех, дей¬ 
ствующих на канал управления, 
командное телеуправление с КИМ мо¬ 
жет быть самым надежным видом уп¬ 
равления ракетами. 

При формировании кода на каж¬ 
дую комбинацию выделяются несколь¬ 
ко следующих друг за другом интерва¬ 
лов времени Дт (рис. 8.5.2). Эти интервалы образуют позиции для 
элементов кода. Каждая из позиций соответствует определенному 
разряду двоичных чисел. Наличие импульса на позиции означает 
единицу в данном разряде, а отсутствие — нуль. Например, уро¬ 
вень 5 в табл. 8.5.1 закодирован комбинацией 001, соответствую¬ 
щей трехразрядному двоичному числу. В первом и во втором раз¬ 
рядах стоят нули, в третьем — единица. На рис. 8.5.2 показана 
структура сигнала при посылке команды, соответствующей уров¬ 
ню 5. Пара импульсов, следующих друг за другом через время, 


О 0 1 


1 


ѵ Дт ОТ йх І 

Рис. 8.5.2 
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равное і\, является стартовой посылкой, предназначенной для 
подготовки приемного устройства к приему кодовой комбинации. 

Частота посылок кодовых комбинаций определяется теоре¬ 
мой Котельникова (см. [1], § 13.2), согласно которой команда 
полностью определяется своими значениями, отсчитанными 
через интервалы времени Д/ = 1/2/^, если Р к — ширина спектра 
команды, выраженная в герцах. Практически ширина спектра 
команды ограничена величиной Р к , не превосходящей 10 герц. 
Таким образом, для передачи команды необходимо передавать 
соответствующие комбинации через интервалы времени 
Д I — 1/20 сек., т. е. с частотой 2Р К , равной примерно 20 герцам. 

При кодовой модуляции элементы кода могут выражаться 
не только импульсом постоянного тока и отсутствием импульса. 
Можно, например, импульс постоянного тока заменить радио¬ 
импульсом с одной частотой колебаний, а паузу — радиоимпуль¬ 
сом с другой частотой колебаний. В этом случае модуляция на¬ 
зывается кодово-частотной. 

В соответствии с кодовыми комбинациями модулируется сиг¬ 
нал высокочастотного генератора передатчика (несущая), кото¬ 
рый затем передается на ракету. 

§ 8.6. ПРИЕМ КОМАНД И РАЗДЕЛЕНИЕ ИХ ПО КАНАЛАМ 

На вход приемника телеуправляемой ракеты действует высо¬ 
кочастотный сигнал, модулированный непрерывной или импульс¬ 
ной поднесущей, которая в свою очередь модулирована коман¬ 
дой. Приемник должен принять сигналы, посылаемые с команд¬ 
ного пункта, усилить их и произвести первичное детектирование. 
Задачей приемно-усилительного тракта приемника является 
оптимальное выделение сигнала передатчика на фоне помех. 
При этом не обязательно точное воспроизведение сигнала пере¬ 
датчика. Важно обеспечить сохранность полезной информации, 
которая передается с командного пункта, и возможность ее выде¬ 
ления путем* последующей обработки выходного сигнала прием¬ 
ника. За критерий оптимальности в данном случае целесообраз¬ 
но принять критерий максимального отношения сигнала к шуму 
(отношение средней мощности сигнала к средней мощности 
шума). Если помеха является белым шумом со спектральной 
плотностью 5 Ш , то частотная характеристика Ф(Лі>) оптимального 
фильтра, обеспечивающего максимум отношения сигнала к шуму, 
связана с амплитудным спектром полезного сигнала «„(“У 
соотношением 

і^І 2 = тт-т |5и(ш)|2 ’ (8 - 6Л) 

4* $ ш 

в котором Т является произвольной постоянной. Если У (X) 
представляет собой передаточную функцию оптимального фильт¬ 
ра, то близость реального приемно-усилительного трак- 
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га к оптимальному определяется степенью приближения переда¬ 
точной функции его линейной части к ^(Х). Нелинейные преоб¬ 
разования в приемно-усилительном тракте связаны с преобра¬ 
зованием несущей частоты в частоту промежуточную. 

Первичное детектирование по существу является первичной 
демодуляцией. В результате первичного детектирования и фильт¬ 
рации принятый сигнал преобразуется в сигнал, подобный сигна¬ 
лу, действующему на вход модулятора передатчика на команд¬ 
ном пункте. Иначе говоря, выходным сигналом приемника явля¬ 
ются поднесущие. Чаще всего несущая модулируется по ампли¬ 
туде. В таких случаях первичное детектирование производится 
амплитудным детектором. 

Каждая поднесущая несет информацию о команде, предна¬ 
значенной для вполне определенного канала управления. Сле¬ 
довательно, каждая поднесущая должна быть направлена в свой 
канал для дальнейшей обработки. В современной технике связи 
наибольшее применение находят частотное и временное разде¬ 
ление сигналов по каналам. 

При частотном разделении сигналы, предназначенные для 
различных каналов, стремятся формировать так, чтобы их спект¬ 
ры не перекрывались. Разделение выполняется набором полосо¬ 
вых фильтров, каждый из которых пропускает только полосу 
частот, относящуюся к данному каналу (рис. 8.6.1). 



Рис. 8.6.1 


Идея временного разделения состоит в том, что для каждого 
канала отводится определенный интервал времени, в течение 
которого передаются и принимаются сигналы, относящиеся толь¬ 
ко к данному каналу. Временное разделение осуществляется 
с помощью коммутирующих устройств, которые подключают 
соответствующий канал на приемной стороне в момент, когда 
ведется передача для этого канала (рис. 8.6.2). 

Частотное разделение целесообразно производить при непре- 
•рывной поднесущей, а временное — при импульсной. Примене¬ 
ние непрерывных поднесущих при временном разделении не 
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имеет смысла потому, что в этом случае в каждый момент вре¬ 
мени из всех непрерывно генерируемых поднесущих использует¬ 
ся только одна. При импульсной поднесущей можно организо¬ 
вать поочередную связь пункта управления с различными кана¬ 
лами управления. При этом сигналы, принадлежащие данному 
каналу, передаются в интервалы времени, свободные от сигналов 
других каналов. Частотное разделение каналов при импульсной 
поднесущей нецелесообразно, так как спектры поднесущих пере¬ 
крываются. 



Рис. 8.6.2 


При разделении возникают искажения сигналов, то есть сиг¬ 
нал, предназначенный для данного канала, на выходе раздели¬ 
тельного устройства воспроизводится с ошибкой. Величина ошиб¬ 
ки определяется характером сигнала, действующего на вход 
разделительного устройства, и динамическими характеристика¬ 
ми этого устройства. _ 

Частотное разделение основывается на предположении, что 
сигнал данного канала занимает ограниченную полосу частот 
и что имеется полосовой фильтр, способный выделить эту поло¬ 
су. Но всякий сигнал имеет конечную длительность, а следова¬ 
тельно, должен иметь бесконечно протяженный спектр. Таким 
образом, локализация спектра сигнала конечной длительности 
в конечной полосе частот принципиально невозможна. Если же 
искусственно ограничить спектр сигнала, то сигнал будет 
искажен. 

При временном разделении предполагается, что каждый 
элемент сигнала локализован во времени в пределах некоторого 
интервала и имеет вид импульса, равного нулю вне этого интер¬ 
вала. Но импульс имеет бесконечный спектр, который не может 
. быть точно передан по каналу связи. Результатом ограничения 
спектра является расплывание импульса во времени. При рас¬ 
плывании импульс попадает в соседние, подключаемые вслед за 
Данным, каналы управления и действует на них как помеха. 
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Общая постановка задачи разделения каналов состоит в сле¬ 
дующем. На вход устройства действует сигнал 

2(1) = ѴР(і) + Х(і), (8.6.2) 

состоящий из полезной части Ш (і) и помехи Х(0- Выходным 
сигналом разделительного устройства является сигнал 
Необходимо определить динамическую характеристику устрой¬ 
ства, обеспечивающего такое разделение входного сигнала, при 
котором ѴР* (і) лучшим образом приближается к №{і). Иначе 
говоря, необходимо определить оптимальную динамическую ха¬ 
рактеристику разделительного устройства. За критерий опти¬ 
мальности здесь лучше принять минимум средней квадратиче¬ 
ской ошибки воспроизведения полезного сигнала на выходе раз¬ 
делительного устройства, так как искажение формы поднесущей 
оказывает большее влияние на команду по сравнению с несущей. 

Как видно, задача разделения каналов сводится к задаче 
в ыд еления полезного сигнала из шума. Однако в поставленной 
задаче есть некоторые особенности. Они главным образом сво¬ 
дятся к следующему. Помеха Х(і) состоит из двух частей. Одна 
часть—шум. В эту часть входят шумы передатчика и приемника, 
искусственные и естественные шумы, примешавшиеся к сигналу 
на пути от передатчика к приемнику. Во вторую часть входят все 
сигналы, предназначенные для других каналов. В отличие от 
шума эта часть помехи обладает признаками, которые мы сами 
ей задаем, чтобы было возможно разделение каналов. 

Заметим, что при частотном и временном разделении кана¬ 
лов разделительные устройства являются линейными элемента¬ 
ми системы управления. Они не преобразовывают сигнал, 
а лишь направляют его в соответствующий канал. 

Полезный сигнал \Ѵ (і) при частотном разделении каналов 
представляет собой непрерывную поднесущую, модулированную 
командой. Ввиду того, что разделительное устройство должно 
быть быстродействующим, т. е. время переходных процессов в 
нем должно быть малым по сравнению со временем работы си¬ 
стемы управления, полезный сигнал ІК (0 и помеху Х(і ) можно 
считать стационарными случайными функциями времени в тече¬ 
ние отрезков времени, рассматриваемых при изучении работы 
разделительного устройства. Постоянные составляющие сигна¬ 
лов, действующих на разделительные устройства, не несут ин¬ 
формации о команде и могут быть легко отделены с помощью 
емкостей или индуктивностей. Поэтому будем считать, что мате¬ 
матические ожидания случайных функций и Х(і) равны 

нулю, т. е. т ѵ —т х *=0. Корреляционные функции полезного 
сигнала (т) и помехи к х (~) могут быть определены экспери¬ 
ментально. Полагая, что в каждом канале есть свой генератор 
• поднесущей, который работает независимо от других генерато¬ 
ров, и что модулирующие функции в каналах статистически не- 
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зависимы, можно допустить, что взаимная корреляция между 
полезным сигналом и помехой не существует, т. е. к^ х (Ч) — 0. 

Из теории оптимальных систем известно (см. [1], § А 15.2), что 
в указанных условиях оптимальное выделение сигнала из шума 
производит стационарный фильтр, передаточная функция кото¬ 
рого определяется равенством 




1 


2гс Ф 0 (х) 




Г 

} ф о(- 




(— Ірі 




(8.6.3) 


где Ф 0 (Х) — передаточная функция фильтра, преобразующего 
белый шум с единичной спектральной плотностью в случайную 
функцию 2({), действующую на вход разделительного устрой¬ 
ства; 5 ^( 0 ») — спектральная плотность полезного сигнала. Обыч¬ 
но ■%(“) является дробно-рациональной функцией. Это обстоя¬ 
тельство позволяет достаточно легко вычислить двойной интег¬ 
рал в формуле (8.6.3) (см. [1], стр. 535). Из равенства 

5 г (®) = 5 ]ѵ ( ш ) + $Л*) = |Ф 0 (и* 1 )! 2 (8.6.4) 


по заданным спектральным плотностям полезного сигнала ,% («>) 
и помехи 5 г (ш) можно определить передаточную функцию Ф 0 (Х) 
(см. [1], стр. 276—279). Таким образом, передаточная функция 
оптимального фильтра при частотном разделении каналов может 
быть представлена в явном виде, если известны выражения для 
спектральных плотностей полезного сигнала и помехи. 

При временном разделении в каждый канал поступает своя 
последовательность импульсов. , 

Оптимальное выделение любых последовательностей импуль¬ 
сов обеспечивают устройства с гребенчатой частотной характе¬ 
ристикой, которые называются гребенчатыми фильтрами. 

Кроме частотного и временного разделения каналов, приме¬ 
няется разделение каналов по уровню, комбинационное разделе¬ 
ние и другие способы разделения. Подробно с этими способами 
можно познакомиться в специальной литературе [25 и др.]. 

В каналах управления производится вторичное детектирова¬ 
ние и выделение команды. При АМ производится амплитудное 
детектирование, при ФМ — фазовое, при ЧМ -- частотное. В со¬ 
ответствии с этим применяются амплитудные, фазовые и частот¬ 
ные детекторы. Следует отметить, что для работы фазового де¬ 
тектора необходимо опорное напряжение. Опорным называется 
переменное напряжение с постоянной амплитудой, частотой, 
равной частоте поднесущей, и нулевой начальной фазой. Опор¬ 
ное напряжение необходимо передавать на ракету с командного 
пункта. При вторичном детектировании формируется сигнал, 
содержащий команду, передаваемую по данному каналу. Выде¬ 
ление команды осуществляется с помощью фильтров, стоящих на 
выходе детекторов. 
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Из § 8.4 следует, что в спектрах модулированной импульсной 
поднесущей есть спектр модулирующей функции. Следователь¬ 
но, при временном разделении каналов команда может быть вы¬ 
делена с помощью фильтра низких частот без детектирования. 
Однако выходной сигнал при демодуляции с помощью фильтров 
получается маломощным. Мало эффективно выделение команды 
с помощью фильтров при АИМ при большой скважности и, осо¬ 
бенно, при ФИМ и ЧИМ. Поэтому практически всегда импульс¬ 
ная поднесущая также детектируется. 

Для демодуляции АИМ поднесущей применяется пиковый 
детектор. С помощью пикового детектора можно произвести 
также демодуляцию ЧИМ и ШИМ поднесущей. Для выделения 
команды при ФИМ поднесущей производят предварительное 
лреобразование ФИМ в ШИМ. При преобразовании используют¬ 
ся опорные или тактовые импульсы, которые должны передавать¬ 
ся с командного пункта на ракету. 

Необходимость передачи на ракету опорного напряжения при 
ФМ и тактовых импульсов при ФИМ значительно ограничивает 
возможность применения ФМ и ФИМ для передачи команд при 
телеуправлении. 

§ 8.7. ПОМЕХОУСТОЙЧИВОСТЬ КОМАНДНОГО КАНАЛА 


Помехоустойчивость командного канала определяется его 
способностью противостоять вредному влиянию помех. Количе¬ 
ственной мерой помехоустойчивости является точность воспроиз¬ 
ведения команды на ракете. Критерием точности воспроизведе¬ 
ния может быть средний квадрат ошибки 

*)к = М («к К) - ««*(<)]*. (8.7.1) 


в котором и к (і) — команда, переданная с командного пункта, 
и к *(і) — команда, принятая на ракете. Если Р к — средняя мощ¬ 
ность принятой команды, то относительная ошибка равна т) к ,/ Р к 
или А/т/Як, где Мт — средняя мощность помехи на^ выходе 
командного канала. Таким образом, относительная ошибка опре¬ 
деляется отношением средних мощностей помехи и сигнала. 
Обычно при оценке помехоустойчивости пользуются не отноше¬ 
нием Л/т / Р*, а отношением сигнала к шуму, равным 

Е п = Р к /М т , (8.7.2) 


где Л/ т =Л/т/Й т , й т — полоса частот, в которой измерена мощ¬ 
ность помехи. Практически помехоустойчивость оценивается ве¬ 


личиной 

В = Е т /Е, 


(8.7.3) 


где Е т — отношение сигнала к шуму на выходе канала (части 
'канала), Е — отношение сигнала к шуму на входе канала (части 
канала). Величину В далее будем называть характеристикой 
• помехоустойчивости. 
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Помехоустойчивость командного канала при различных спо¬ 
собах передачи команд различна. Определим и сравним вели¬ 
чину В при различных способах передачи команд в случае, когда 
команда передается с помощью непрерывной поднесущей. 

Представим команду и к разложением 

П 

«к(0 = ?,(*), (8.7.4) 


в котором функции © ѵ (7) являются ортонормированными на 
отрезке времени [О, Т], 

т г 

?ѵ (*) 4Ѵ (*)<# = 0 при ѵ ф (х, аі = \. (8.7.5) 

о о 

Команда «„для передачи преобразуется в сигнал А — А(С/„ с р ѵ , (). 
На ракете принимается сигнал 

7-/1+Г, (8.7.6) 

в котором У является помехой. 

Помеха У может быть представлена каноническим разложе¬ 
нием по координатным функциям © ѵ (і) 

оо 

ПО = Е І', ?,(/), (8.7.7) 


в котором случайные коэффициенты V, определяются по формуле 


Ѵ у = (8.7.8) 

О 

Из сигнала (8.7.6) на ракете формируется команда и к *, кото¬ 
рую можно представить разложением 

«к* (О = !(*/,- ЬЩъ(і), (8.7.9) 

V *= 1 

в котором Д4/ ѵ — приращения коэффициентов ряда (8.7.4), вы¬ 
званные действием помехи У. Вычитая ряд (8.7.9) из ряда 

(8.7.4), находим ошибку воспроизведения команды 

Ди к = V Д6' Ѵ « Ѵ (П. (8.7.10) 

ѵ-1 

14. 


В. С. Пугачев и др. 
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Приращениям Ш „ соответствует приращение сигнала А, рав¬ 
ное 

ДЛ = ѵ ™-АС/ у . 

, ди у 

При малой по сравнению с сигналом А помехе можно считать, 
что ДЛ ~ К. Поэтому, обозначив дА / діі, = /,(0і представим 
помеху в виде 

(3.7.11) 

ѵ-1 

Сигнал А выбирается так, что функции / ѵ (^) являются ортого¬ 
нальными, но не нормированными, т. е. 

[/ѵ(0/|Л0<** = 0 при V Ф ;а, = (8.7.12) 

6 о 

и связанными с функциями <р ѵ П) соотношением /, (?) = <?,(() V 
Коэффициенты Дряда (8.7.11) определяются по формуле 

г 

Д(/, = -і[г(0/,(ОЛ (8-7.13) 

о 

Подставляя значение / ѵ (^) в (8.7.13) и имея в виду равенство 
(8.7.8), получаем ДТ/, = Ѵ у У Х„. Теперь ошибку (8.7.10) пред¬ 
ставим в виде 


П 



(8.7.14) 


Полоса пропускания фильтра, обеспечивающего выделение 
команды, примерно равна ширине спектра команды й к . Следо¬ 
вательно, спектр ошибки (8.7.14) практически ограничивается 
полосой частот от 0 до й к . 

Заменяя ѵ непрерывно изменяющимся параметром ш, пред¬ 
ставим дисперсию ошибки (8.7.14) в виде 


О (со) ( І , ш) ® (і. ш) <Іш 
А (ш) 


где •О (<в) —интенсивность белого шума V (ш), {(, ш) — функ¬ 

ция комплексно-сопряженная с <р (/, <»). Полагаем, что помеха 
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стационарна к имеет постоянную спектральную плотность $„ в 
полосе частот от 0 до й п >й к . Тогда формула для дисперсии 
ошибки преобразуется к виду 


а* 


л/* 

I ѵ т - 


Ч 


СІш 

Гн" 


(8.7.15) 


о 


Поделив левую и правую части равенства (8.7.15) 

получим 

.. Г н сію 

І " т е, 3 Ч°0 ' 


на й т = Й к , 
(8.7.16) 


В системах с АМ-АМ, ФМ-АМ, ЧМ-АМ принципиальное от¬ 
личие, оказывающее решающее влияние на помехоустойчивость 
и связанное со структурой поднесущей, начинается со второго 
демодулятора. При АМ-АМ вторым демодулятором является 
амплитудный детектор, при ФМ-АМ — фазовый детектор, при 
ЧМ-АМ — частотный дискриминатор (детектор). Для сравни¬ 
тельной оценки помехоустойчивости командного канала при 
различных способах передачи команд достаточно оценить поме¬ 
хоустойчивость части канала, производящей демодуляцию под¬ 
несущей. При этом входным сигналом будет сигнал (8.7.6). 
Полагая, что полоса пропускания приемника равна Й п , мощ¬ 
ность помехи на входе в демодулятор определим выражением 
//* 25 п Й п , следовательно, 

,Ѵ п = 25 п . (8.7.17) 

Для определения мощностей полезных сигналов на входе и вы¬ 
ходе необходимо задать функциям и к и А конкретные выраже¬ 
ния. Будем полагать, что и к является стационарной функцией 
времени, тогда ряд (8.7.4) представится в виде 

«к (г 1 ) у у 5іп <*>„ і + Ѵ ъ у у соз < 0 Ѵ і ^ , (8.7.18) 

V = I 

где ш, — ѵо), Т ~ 2я / (о. 

Средняя мощность команды « к равна ее дисперсии 

Ри = (8.7.19) 

При АМ поднесущая имеет вид (8.3.2). Обычно ш п > й к . 

Поэтому 

т 

Р*и = у (’ [ Ѵп + К соз 2 ш„ = у (Д’ п 2 + V а, 2 ). (8.7.20) 

О 
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При максимально допустимой глубине амплитудной модуляции 
т а = 1 и & а 2 °к 2 = ^п 2 - Тогда 

= (8.7.21) 

При ФМ и ЧМ средняя мощность поднесущей равна мощно¬ 
сти немодулированной поднесущей 

^Фм = Л м =^п 2 /2. (8.7.22) 

Пользуясь формулой (8.7.16), определим Ы т при различ¬ 
ных способах передачи команды. При АМ А = и ам . Имея в виду 
равенства (8.3.2) и (8.7.18), находим частные производные 

IЛ, (<)].. = у С 08 »Д. 

Подставляя |/„(0]«т или [У* (*)),„ вместо /„(О в равенство 
(8.7.12) > после интегрирования получим 


Ѵ/2. 

По формуле (8.7.16) находим 

/V — іѴ =и= 4$ I & ^ 

1 у т 1 * та • 


(8.7.23) 


(8.7.24) 


При ФМ А =и фм . Имея в виду равенства (8.3.3) и (8.7.18), нахо¬ 
дим частные производные 

[/іѵ (^)іфм = д ^ |/ у- 8ІП (ш п ^ 4- 6 ф М к ) 8ІП (О, 


(ЛЛ0)ф М -^ 


^Ф^п |/-у 5ІП (®п* + Йф« к )С08ш ѵ г‘. 


Подставляя [/\ ч [і) 1 фм или [/ 2 ,(^)]ф„ вместо /,(0 в равенство 
(8.7.12), после интегрирования получим 


Ѵ^п 2 /2. 


(8.7.25) 


При интегрировании учитывалось, что команда и к за время Г п = 
= 2гс/®„ практически не изменяется. По формуле (8.7.16) на¬ 
ходим 

Кт= Л/ т ф = 45„ / кф 2 ІІ,' 2 . 
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При ЧМ А = н чм . Имея в виду равенства (8.3.4) и (8.7.18), нахо¬ 
дим частные производные 

и к (?) <іі \ сок 


{/2у(0]чм= = ~"~ П \/ у 8ІП (“п і л-К |и к (0^з1п<»,*. 

о 

Подставляя і/ 1ѵ (Л] чм или [/ аѵ (0]чм вместо / ѵ [і) в равенство 
(8.7.12), после интегрирования получим 

>-чм = *ч 2 ^п 5 /2«\ 2 . (8.7.27) 

При интегрировании учитывалось, что интеграл от и к за время 
Т п практически не изменяется. По формуле (8.7.16), полагая 
<в ѵ = ш, находим 

'Ѵ м = лу = 4Д п О к 2 / з * ч 2 и 2 (8.7.28) 

В соответствии с (8.7.21), (8.7.17), (8.7.19), (8.7.24) находим 
отношение сигнала к шуму на входе амплитудного демодулято¬ 
ра Е ш = к а 2 с к 2 / 25 Г| и на выходе Е тА = к а -з К 2 / 4з п . По формуле 

(8.7.3) находим характеристику помехоустойчивости при АМ 

В ш = 1/2. (8.7.29) 

В соответствии с (8.7.22), (8.7.17), (8.7.19), (8.7.26) находим 
отношение сигнала к шуму на входе фазового демодулятора 
Д„М= ВД4Х П И на выходе Е тф = к ф 2 О и 2 а к 2 / 4з п . По формуле 
(8.7.3) находим характеристику помехоустойчивости при ФМ 

Яфм = «Ф*- (8.7.30) 

В соответствии с (8.7.22), (8.7.17), (8.7.19), (8.7.28) находим 
отношение сигнала к шуму на входе частотного демодулятора 
^чм = 6/ п 2 / 45 п и на выходе А юЧ = Зк ч : 7/ п 2 о к 2 / 4$ п й к 2 . По форму¬ 
ле (8.7.3) находим характеристику помехоустойчивости при ЧМ 

5 ЧМ = 3 к 2 а к 2 / О к 2 = Зді,2. (8.7.31) 

Из (8.7.29) видно, что значение коэффициента, характеризую¬ 
щего помехоустойчивость при АМ, ограничено постоянной вели¬ 
чиной, которая не зависит от команды. С другой стороны, коэф¬ 
фициенты (8.7.30), (8.7.31) показывают, что помехоустойчивость 
при ФМ и ЧМ зависит от эффективных индексов модуляции т ф 
и т ч , которые в свою очередь определяются мощностью и шири¬ 
ной спектра команды. Обычно выбирают /я ф > !, т ч » 1 и тем 
самым обеспечивают высокую по сравнению с АМ помехоустой¬ 
чивость командного канала. 


[/и (^)]чм 


ди„ 


ди,. 




т 


31П 
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Следует, однако, заметить, что сделанные выводы справед¬ 
ливы в случае, когда помеха У мала по сравнению с сигналом А. 
Равенство (8.7.11) приближенно выполняется, когда амплитуда 
поднесущей не менее чем в четыре раза больше среднего квад¬ 
ратического значения шума. При малых значениях отношения 
сигнала к шуму на входе преимущество ФМ и ЧМ по сравнению 
с АМ становится менее значительным или вообще пропадает. 

Ограничимся рассмотрением непрерывной поднесущей. Под¬ 
робный анализ помехоустойчивости канала связи пункта управ¬ 
ления с ракетой при других способах передачи команды произ¬ 
веден в специальной литературе [14, 25 и др.1. 

§ 8.8. СОДЕРЖАТЕЛЬНОСТЬ СИГНАЛОВ 

Команда как сообщение, передаваемое с командного пункта 
на ракету, характеризуется количеством информации / к . Вели¬ 
чина / к определяется по формуле ([1], § 13.4) 

4 = 7;А к іоЦі + , (8.8.1) 

где Т к — длительность, / Г К = 2 К / 2и— ширина спектра, Р к -- 
средняя мощность команды, /Ѵ к — средняя мощность помехи. 

Для передачи на ракету команда преобразуется в сигнал, 
который может иметь свою длительность Т с , ширину спектра 
Р с и среднюю мощность Р с . При преобразовании возникают 
шумы, которые совместно с шумами команды характеризуются 
средней мощностью /Ѵ с . По аналогии с (8.8.1) можно записать 

і/ с = 7’сАсІоЦі + -~) • (8-8.2) 

Характеристику Ѵ с называют [25] объемом сигнала. Объем яв¬ 
ляется важной технической характеристикой сигнала. В общем 
случае количество информации / с , содержащейся в сигнале, не 
равно объему сигнала. Чтобы подчеркнуть этот факт, объем в 
отличие от количества информации обозначается буквой V с со¬ 
ответствующими индексами. 

Отношение 

ѵ = / с /К с (8.8.3) 

можно назвать удельной содержательностью сигнала. Величина 
удельной содержательности показывает, насколько эффективно 
используется сигнал данного объема для передачи данного со¬ 
общения. Чем больше удельная содержательность, тем плотнее 
упаковка сообщения в сигнале, тем лучше. 

Из § 8.3, 8.4, 8.5 следует, что команда с командного пункта 
на ракету передается по-разному. Различным видам модуляции 
соответствуют разные сигналы. Объем модулированной поднесу- 
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щей не равен количеству информации, содержащейся в команде. 
Удельная содержательность сигнала при различных способах 
передачи команды различна. 

Оценим для примера удельную содержательность сигнала 
при амплитудной и частотной модуляции поднесущей. Для этого 
определим количество информации, содержащейся в поднесу¬ 
щей, модулированной командой, и объемы сигналов при АМ 

И ЧМ. 

Неопределенность модулированной поднесущей определяется 
неопределенностью модулирующей функции. Следовательно, 
энтропия поднесущей равна энтропии команды. Если в процес¬ 
се генерирования, транспортировки, модуляции и других преоб¬ 
разований к поднесущей не добавляются шумы, то количество 
информации, содержащейся в поднесущей, будет равно количе¬ 
ству информации, заключенной в команде. В действительности 
шумы накапливаются и количество информации, содержащейся 
в поднесущей, уменьшается. Будем для простоты полагать, что 
команда и шумы имеют нормальные законы распределения. До¬ 
пустим также, что мощность полезных сигналов значительно пре¬ 
восходит мощность шумов. С учетом сделанных замечаний коли¬ 
чество информации в поднесущей определим формулой 

/ п = Т к Р к Іо*, -~ к - , (8.8.4) 

Л'п 

где N а — средняя мощность шумов поднесущей, а формулу 
(8.8.2) представим в виде 

1/ с = Г с Г с Іо& 2 - • (8.8.5) 

К 

При АМ Л' п — Л4 М , при ЧМ А п = А чм . 

Длительность поднесущей при АМ и ЧМ равна длительности 
команды 7' к . Ширина спектра поднесущей при АМ определяется 
формулой (8.3.10), а при ЧМ — формулой (8.3.19). Мощность 
: поднесущей при АМ определяется формулой (8.7.21), а при 
ЧМ — формулой (8.7.22). 

В соответствии с формулами (8.8.5), (8.3.10), (8.7.21) опреде¬ 
ляем объем поднесущей при АМ 

Ѵ шы -2Т к Г к Іо&ЦР*-. ( 8 . 8 . 6 ) 

А4„ 

По формулам (8.8.5), (8.3.19), (8.7.22) определяем объем подне¬ 
сущей при ЧМ 

Ѵ'ч М =* Я7 Ч г к Г к 10^2 . (8.8.7) 

2Л/ ЧѴІ 
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В соответствии с формулами (8.8.3), (8.8.4), (8.8.6), положив 
&а— Іи имея в виду, что Р к =» а к -, определяем удельную содер¬ 
жательность при АМ 

V, = 1/2. (8.8.8) 


По формулам (8.8.3), (8.8.4), (8.8.7), полагая, что мощность 

команд при ЧМ равна ее мощности при АМ, определяем удель¬ 
ную содержательность при ЧМ 




и 2 

ЛМ, 


т ч У 


Юсг 2 


Из (8.8.8) и (8.8.9) получаем 


ц *1 

2Л/ чи 


О, 


/д ч ]/2тс ІО&2 2;Ѵ, 


І02Г 


Б2 


ЛД 


(8.8.9) 


( 8 . 8 . 10 ) 


Пои большом стношении П п 2 //Ѵ чм будем иметь 


/л, 


У'2* 


( 8 . 8 . 11 ) 


то есть удельная содержательность при АМ приблизительно в 
т ч У 2п/2 раз больше удельной содержательности при ЧМ. Обыч¬ 
но /я ч >1. Следовательно, ѵ аи значительно больше ѵ чм . Как 
видно, амплитудная модуляция в этом отношении выглядит 
предпочтительнее. Однако уменьшение содержательности при 
ЧМ окупается повышением помехоустойчивости. Другими слова¬ 
ми, повышение помехоустойчивости при ЧМ достигается путем 
увеличения объема сигнала. 

Как техническое устройство канал связи пункта управления 
с ракетой по аналогии с сигналом также характеризуется тремя 
параметрами: временем Т , в течение которого канал представ¬ 
лен для работы: полосой частот Р, которую канал способен про¬ 
пустить, и отношением РШ, которое при известной мощности 
шумов А ? , возникающих в канале, характеризует допустимую 
мощность полезного сигнала Р, которую канал способен пропус¬ 
тить без ограничения (или с допустимым ограничением). По 
аналогии с (8.8.2) величину V, равную: 

ѵ ~= ТТМо^І + , (8.8.12) 
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можно назвать емкостью канала связи. Для неискаженной пере¬ 
дачи команды на ракету необходимо выполнение неравенства 

Ѵ>Ѵ е , (8.8.13) 

где Ѵ с объем сигнала, с помощью которого передается данная 
команда. Из неравенства (8.8.13) следует, в частности, что для 
передачи сигнала с полосой частот Р с не обязательно нужен 
канал с полосой пропускания / Г >/ 7 С . Уменьшение полосы про¬ 
пускания канала можно компенсировать увеличением времени 
передачи или мощности полезного сигнала. При соответствую¬ 
щем выборе длительности сигнала и полосы частот сигнал за¬ 
данного объема можно передать при отношении полезного сигна¬ 
ла к шуму, меньшем>единии.ы. Наибольшие возможности такого 
«обмена» открываются при применении квантования и кодовой 
.модуляции. 



['лава 9 


ИЗМЕРИТЕЛИ ПАРАМЕТРОВ УПРАВЛЕНИЯ 
В СИСТЕМАХ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ ПО РАВНОСИГНАЛЬНОЙ 

ЗОНЕ 


§ 9.1. ИЗМЕРЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ УПРАВЛЕНИЯ 
ПРИ НАВЕДЕНИИ ПО РАДИОЛУЧУ 

Радиолуч образуется путем вращения (сканирования) узкого 
лепестка диаграммы направленности относительно оси, не сов¬ 
падающей с осью симметрии лепестка. Луч имеет равносигналь¬ 
ную зону. Осью равносигнальной зоны является ось вращения 
лепестка. Из § 7.4 следует, что телеуправление ракетой с по¬ 
мощью радиолуча состоит, с одной стороны, в организации дви¬ 
жения луча по закону, соответствующему принятому методу 
наведения, с другой, — в организации движения ракеты по лучу. 
Положение оси равносигнальной зоны определяется вектором 
/)р П . Следовательно, для организации требуемого движения луча 
необходим комплекс аппаратуры, включающий измерители ко¬ 
ординат цели и ракеты, а также вычислительные устройства, 
которые решают зависимости, определяющие метод наведения. 
Для организации движения ракеты по лучу необходимо изме¬ 
рять отклонения ракеты от оси равносигналыюй зоны и ооеспе- 
чивать управление движением ракеты в соответствии с этими 

отклонениями. __ 

Отклонения ракеты от оси равносигнальной зоны (рис. 9.1.1) 

характеризуются вектором /? р —/?,„, = А, который в § 7.2 при¬ 
нимается за векторный параметр управления. Вследствие мало¬ 
сти отклонений ракеты от оси равносигнальнои зоны модуль 
вектора А можно с достаточной точностью считать равным углу 
Д и определить вектор А углами А и 'о. Из рис. 9.1.1 видно, что 
за параметры управления можно также принять углы А 1 и Д 2 > 
равные: 

Д 1 = Дзіп<р, Д 2 “Дсоз®. (9.1.1) 

Таким образом, для измерения параметров управления доста¬ 
точно измерить углы Д и о или Д 1 и Д_,. Углы Д, Д і , Дз принято 
называть углами рассогласования, а ^ — углом фазирования. 
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Для организации движения ракеты по лучу на борту ракеты 
формируется сигнал ошибки // с , который функционально связан 
с углами А, Из м с получаются сигналы, пропорцио¬ 
нальные углам рассогласования 4 2 - Эти сигналы используют¬ 
ся для управления движением ракеты. 



Формирование сигнала ошибки н с производится с помощью 
сканирующего луча. Если ракета находится на оси равносиг¬ 
нальной зоны, то приемник, расположенный на ракете, принимает 
с командного пункта сигналы одинаковой амплитуды. Если же 
ракета отклонится от оси равносигнальной зоны, то сигналы, 
принимаемые на ракете, модулируются по амплитуде периоди¬ 
ческой функцией, частота которой равна частоте сканирования 
“о- амплитуда пропорциональна углу рассогласования А, а на¬ 
чальная фаза равна углу фазирования <р. В § 4.2 показано, что 
модулирующая функция имеет вид 

и — і/ 0 [1 — р А соя (<о 0 I — «)], (9.1.2) 

где [] 0 — амплитуда сигнала в случае, когда ракета находится 
на оси равносигнальной зоны; ц — коэффициент, характеризую¬ 
щий крутизну сканирующего лепестка диаграммы направленно¬ 
сти в точке пересечения с осью равносигнальной зоны. 

Функцией и модулируется непрерывный или импульсный сиг¬ 
нал, излучаемый передатчиком. Если передатчик работает в ре¬ 
жиме непрерывного излучения, то на вход бортового приемника 
ракеты действует АМ сигнал. Если же передатчик работает в 
импульсном режиме, то на вход приемника будет поступать 
АИМ-АМ сигнал. При АМ сигнале огибающая (9.1.2) выделяет- 
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ся при однократной демодуляции (однократное детектирование). 
При АИМ-АМ для выделения огибающей (9.1.2) необходима 
двукратная демодуляция. Из (9.1.2) видно, что постоянная со¬ 
ставляющая огибающей Н 0 не несет полезной информации, по¬ 
этому ее отделяют. Это делается с помощью разделительных 
емкостей или трансформаторов. В результате получается сигнал 
ошибки 

и с = к Д соз(ш 0 гі — ®), (9.1.3) 

в котором к — \>.и о . 

Имея в виду равенства (9.1.1), сигнал ошибки (9.1.3) можно 
представить в виде 


н с === к Д, зіп о) 0 і -{- к Д 2 соз да 0 і. 

(9.1.4) 

Умножая (9.1.4) на 

«01 = 2Г/ 0 5ІП<о 0 П 

(9.1.5) 

после осреднения по времени, которое практически осуществ¬ 
ляется с помощью фильтров, не пропускающих гармоники удво¬ 
енной частоты сканирования, получим 

«, = *ѵ 

(9.1.6) 

Умножение (9.1.4) на 

и 02 = 2 и 0 соз ш 0 і 

(9.1.7) 

и осреднение по времени дает 


и 2 = к Д 2 . 

(9.1.8) 


Гак из сигнала ошибки н с получаются сигналы (9.1.6), (9.1.8), 
пропорциональные углам рассогласования Д 1; Д 2 . 

Формирование сигналов (9.1.6), (9.1.8) осуществляется с по¬ 
мощью двух фазовых коммутаторов электронного или электро¬ 
механического типа, на выходах которых стоят сглаживающие 
низкочастотные фильтры. Фазовые коммутаторы по существу 
являются множительными устройствами, обеспечивающими пре¬ 
образование углов Л, 9 , определяющих параметр управления, 
измеренный в полярной системе координат, в углы Д І5 Д 2 , опре¬ 
деляющие параметр управления, измеренный в декартовой си¬ 
стеме координат. Иначе говоря, фазовые коммутаторы по су¬ 
ществу являются преобразователями систем координат. 

Сигналы (9.1.5) ,(9.1.7) называются опорными. По существу 
они определяют положение осей Ог п ', От 12 '. Система координат 
о ѵ должна быть стабилизирована относительно оси равно¬ 
сигнальной зоны. Практически для этого достаточно стабилизи¬ 
ровать одну из двух взаимно перпендикулярных плоскостей, 
например плоскость КОг\ 2 , которая определяет начало отсчета 
угла фазирования. Стабильным относительно оси равносигналь- 
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ной зоны является положение любой точки невращающейся ча¬ 
сти антенной системы. Поэтому за плоскость КО'Ц 2 ' можно при¬ 
нять плоскость, проходящую через ось равносигнальной зоны 
и выбранную точку антенной системы. Обозначить плоскость 
ЛОѴ можно путем фиксации момента времени, когда ось 
лепестка диаграммы направленности проходит через эту плос¬ 
кость. Практически это можно сделать с помощью генератора 
синусоидального напряжения, если согласовать частоту и фазу 
синусоиды с частотой и фазой вращения излучателя (или зерка¬ 
ла) антенной системы. Синусоидальное напряжение, фаза и ча¬ 
стота которого согласованы с фазой и частотой вращения лепест¬ 
ка, будет являться опорным сигналом (9.1.5) или (9.1.7). Как 
видно, опорное напряжение создается на носителе. Но сигналы: 
(9.1.6) и (9.1.8) формируются на ракете. Поэтому на ракету 
необходимо передавать опорное напряжение. 

Для передачи опорного напряжения можно создать специаль¬ 
ный канал связи с отдельными передатчиком и приемником. 
В этом случае передача опорного напряжения могла бы быть 
организована способами, аналогичными тем, которые использу¬ 
ются в командном телеуправлении для передачи команд 
(АИМ-АМ, ЧИМ-АМ, КИМ-АМ и др.). Однако создавать специ¬ 
альный канал связи со всеми его элементами нецелесообразно.. 
Для передачи опорного напряжения и формирования сигнала 
ошибки можно использовать один передатчик на командном 
пункте (КП) и один приемник на ракете. При этом из большого* 
многообразия возможных способов передачи ОН остаются толь¬ 
ко те, которые обеспечивают наибольшую простоту аппаратуры и 
позволяют надежно разделять сигналы ОН и рассогласования. 
Мы остановимся для примера на способе кодовых групп им¬ 
пульсов. 
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Рис. 9.1.2 

На рис. 9.1.2 представлена функциональная схема аппарату¬ 
ры системы телеуправления по лучу, расположенной на КП для 
случая, когда ОН передается способом кодовых групп импуль¬ 
сов. На рис. 9.1.3 показаны временные диаграммы, показываю- 
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щие характер сигналов в точках, обозначенных на рис. 9.1.2 со¬ 
ответствующими буквами (а, б, в, г, д). Двигатель Д через ре¬ 
дуктор Р приводит во вращение излучатель параболической ан¬ 
тенны и генератор опорного напряжения ГОН. При этом излуча¬ 
тель вращается с угловой скоростью, равной угловой частоте 
опорного напряжения. Опорное напряжение подается в кодооб- 
разователь КО и в систему автоматического углового сопровож¬ 
дения цели. С другой сторо- 
ны, в кодообразователь по- 
а ) - ступает периодическая по¬ 

следовательность импульсов 
с генератора импульсов ГИ. 
В моменты, соответствующие 
нулям синусоиды ОН, кодо¬ 
образователь формирует 
парные импульсы. При по¬ 
ложительной производной 
синусоиды формируется па¬ 
ра импульсов с временной 
Рис. 9.1.3 задержкой второго импульса 

относительно первого, рав¬ 
ной і и при отрицательной производной — с временной за¬ 
держкой Таким образом, фиксируются моменты времени, 

определяющие положение лепестка диаграммы направленности, 
например, слева и справа относительно оси равносигнальной зо¬ 
ны. Тем самым определяется положение плоскости КО ^. «Ме¬ 
ченые» импульсы замешиваются в периодическую последователь¬ 
ность импульсов генератора ГИ, которые через лампу несовпа¬ 
дения НС поступают к модулятору М. Лампа несовпадения 
закрывается широкими импульсами, вырабатываемыми кодооб- 
разователем во время формирования парных импульсов. Высо¬ 
кочастотные колебания несущей, генерируемые генератором Г, 
модулируются последовательностью импульсов, через антенный 
переключатель АП поступают в антенну и излучаются в прост¬ 
ранство. 

На рис. 9.1.4 представлена функциональная схема бортовой 
аппаратуры системы телеуправления по лучу, расположенной на 
ракете. На рис. 9.1.5 показаны временные диаграммы сигналов, 
принимаемых бортовой аппаратурой. На вход приемника дейст¬ 
вуют радиоимпульсы, промодулированные по амплитуде сигна¬ 
лом ошибки. Радиоимпульсы детектируются видеодетектором 
ВД, преобразуясь в видеоимпульсы. Усиленные видеоусилителем 
ВУ импульсы поступают на вход детектора сигнала рассогласо¬ 
вания ДСР. В § 8.4 указывалось, что в спектре амплитудно-моду- 
лированных импульсов содержатся гармоники модулирующей 
функции. Однако мощность их слаба. Поэтому нецелесообразно 
производить выделение модулирующей функции с помощью не¬ 
посредственной фильтрации. Производят детектирование. .Про- 
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.стейшим детектором сигнала рассогласования является пиковый 
детектор. Наряду с диодным применяется сеточный пиковый 
детектор, в котором для детектирования используется промежу¬ 
ток сетка—катод многосеточной лампы. На выходе детектора 
сигнала рассогласования формируется огибающая импульсов. 
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Рис. 9.1.4 




Полосовой усилитель сигнала рассогласования УСР настраи¬ 
вается на частоту сканирования. С помощью него производится 
отделение постоянной составляющей, фильтрация и усиление 
сигнала ошибки. Выходной сигнал усилителя можно записать 
в виде (9.1.3), если к учитывает коэффициенты передачи всех 
элементов до УСР включительно. 

Цепи Зі и 3 2 осуществляют задержку импульсов, соответ¬ 
ственно на время, равное і\ и Ц. Благодаря этому на выходах 
ламп совпадения ЛСі и ЛС 2 появляются импульсы в моменты 
прихода соответствующих кодовых пар. При этом триггер опро¬ 
кидывается из одного устойчивого положения в другое. На выхо¬ 
де триггера формируется опорное напряжение прямоугольной 
формы. Практически чаще всего опорное напряжение использует- 
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ся именно в таком виде. При необходимости из периодической 
последовательности прямоугольных импульсов можно выделить 
опорное напряжение синусоидальной формы. Опорное напря¬ 
жение поступает на один вход фазового коммутатора ФК. На 
другой вход действует сигнал ошибки. На выходе фазового ком¬ 
мутатора стоит фильтр, который выделяет сигнал (9.1.6). Сиг¬ 
нал (9.1.8) формируется аналогичным образом. 

Изменение дальности О р от нуля до максимального значения 
приводят к большому диапазону изменения мощности сигналов, 
действующих на вход бортового приемника. Поэтому приемник 
должен иметь сильно развитую автоматическую регулировку 
усиления. Часто в помощь АРУ на начальном участке наведения 
■применяются аттенюаторы с поглощением, изменяющимся во 
времени. 

В системах, рассчитанных на небольшую дальность действия, 
первичное детектирование осуществляется без предварительного 
усиления принятого сигнала (рис. 9.1.4). В.других случаях, 
когда дальность телеуправления велика, на борту стоит супер¬ 
гетеродинный приемник. При нестабильной работе передатчика 
применяют автоматическую регулировку частоты колебаний, 
генерируемых гетеродином. 

Бортовой приемник обычно имеет диэлектрическую антенну 
с широкой диаграммой направленности (40-к-70°), благодаря 
чему устраняется паразитная модуляция сигналов, связанная 
с колебанием ракеты относительно центра массы. 

Плоскость поляризации сигнала, действующего на вход бор¬ 
тового приемника, вращается с частотой сканирования. Этот 
признак является характерной особенностью сканирующего лу¬ 
ча. Вращение плоскости поляризации приводит к дополнитель¬ 
ной амплитудной модуляции высокочастотного входного сигна¬ 
ла. Устранение мешающего действия этого явления производит¬ 
ся элементами антенного узла бортового приемника. 

§ 9.2. ИЗМЕРЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ УПРАВЛЕНИЯ 
ПРИ НАВЕДЕНИИ ПО РАВНОСИГНАЛЬНОИ ПЛОСКОСТИ 

Равносигнальная плоскость применяется для наведения кры¬ 
латых и баллистических ракет на неподвижные и малоподвиж¬ 
ные цели. В этом'случае, как правило, управление движением 
ракеты в вертикальной плоскости производится автономной си¬ 
стемой. Телеуправление по равносигнальной плоскости приме¬ 
няется только для управления по курсу. 

Параметром управления по курсу является угол 

д і = *~ѵ п , (9.2.1) 

где ѵ п — программное значение угла, определяющего положение 
равносигнальной плоскости; ѵ — соответствующий угол, опреде¬ 
ляющий положение ракеты. 
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Сигнал, содержащий информацию о параметре управления 
Д,, формируется с помощью радиотехнической аппаратуры, рас¬ 
положенной на КП и на ракете. Аппаратура КП формирует рав 
носигнальную плоскость, задающую программное значение угла 
ѵ п Аппаратура ракеты измеряет величину и знак отклонения ра¬ 
кеты от равносигнальной плоскости Д,. 

Равносигнальная плоскость создается с помощью одной ан¬ 
тенны с двумя облучателями, симметрично смещенными относи¬ 
тельно центра, или с помощью двух разнесенных антенн. В пер¬ 
вом случае при переключении передатчика с одного облучателя 
на другой лепесток диаграммы направленности с фиксирован¬ 
ной частотой <»о перебрасывается из положения I в положение II 
(рис. 9.2.1,а); во втором случае — с частотой «> 0 производится 
попеременное включение передатчиков (рис. 9.2.1,6). Положение 
равносигнальной линии относительно направления на максимум 
определяется углом я 0 . 



При отклонении ракеты от равносигнальной плоскости на 
угол Д, сигнал, действующий на вход бортового приемника, мо¬ 
дулируется по амплитуде. В течение полупериода, когда луч на¬ 
ходится в положении I, на вход приемника действует сигнал, 
амплитуда которого пропорциональна отрезку АЕ ь В течение 
другого полупериода, когда луч находится в положении II, на 
вход приемника будет действовать сигнал, амплитуда которого 
пропорциональна отрезку АЕ 2 . Амплитуда смодулированного 
сигнала пропорциональна отрезку АЕ 0 . 

Модулирующую функцию можно записать в виде 


/(*) = 


к Е ( АЕ г — АЕ 0 ) при пТ < і < пТ + ~ , 
к Е (АЕ, — АЕ 0 ) при пТ+ С (пТ, 


(9.2.2) 


15. 


В. С. Пугачев и др„ 
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где к у коэффициент пропорциональности; п — целые числа; 
Т — 2тс/ю 0 — период переключения излучателей или передатчи¬ 
ков. Если Е (а) является функцией, описывающей диаграмму на¬ 
правленности антенны в горизонтальной плоскости, то 

АЕ 1 =Р[а 0+ А,), АЕ 2 =Г( «,-А,). 

Угол А, мал, поэтому функцию У можно представить двумя 
членами ее разложения в ряд Тейлора по степеням А,. Тогда 
получим 

АЕ 0 ^Е(а 0 ), АЕ г = Е (<х 0 ) -+- А, Е' (а 0 ), АЕ 2 = Е (а 0 ) — А, Е' (а 0 ). 
Следовательно, 

- ЛД 0 = А, Д' (а 0 ), ЛД 2 - ,4Е 0 = - А, Е' (а 0 ), 

ЛДі + Л<? 2 = 2Д(<х 0 ). (9.2.3) 


Имея в виду равенства (9.2.3), представим периодическую функ¬ 
цию (9.2.2) рядом Фурье 


/(і) = 2к Е Е(а 0 ) 


1 + /зіп ^ “ зіп 3 о> 0 і Т- 


(9.2.4) 


где (і = Е' (а 0 )/ Е(а 0 ) — коэффициент, характеризующий крутиз¬ 
ну диаграммы направленности. 

Ряд (9.2.4) показывает, что информация о величине рассо¬ 
гласования заключена в амплитудах гармоник с частотами 
'(2 п — 1)«> 0 спектра огибающей. Из (9.2.4) видно также, что наи¬ 
большей мощностью обладает гармоника с частотой По¬ 

этому в качестве сигнала ошибки целесообразно использовать 
сигнал 

Н = А і 5ІП ш о (9.2.5) 


который можно выделить фильтром, настроенным на частоту «ѵ 
Для получения сигнала, пропорционального параметру управ¬ 
ления А : , напряжение (9.2.5) необходимо умножить на опорное 
напряжение 

и 0 — і/ 0 зіп % і- (9.2.6) 


которое по существу определяет начало отсчета фазы сигнала 
ошибки, а затем осреднить по времени. В результате получается 

и 2 — к 2 А, . (9.2.7) 

,Если ракета отклонится от равносигнальной плоскости в проти¬ 
воположную сторону, то фаза сигнала ошибки (9.2.5) изменится 
на 180°. Это приведет к изменению знака напряжения «о. Опор¬ 
ное напряжение формируется на командном пункте и передает¬ 
ся на ракету. При этом используются способы, позволяющие от- 
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личить, в каком из двух возможных положений находится диа¬ 
грамма направленности антенны (рис. 9.2.1,а) или какой из двух 
передатчиков подключен к антенной системе (рис. 9.2.1,6). В ча¬ 
стности, для передачи опорного напряжения на ракету можно 
применять частотную манипуляцию, сущность которой изложена 
в § 8.3. 

На рис. 9.2.2 показана функциональная схема аппаратуры, 
расположенной на командном пункте, которая формирует опорное 
напряжение и передает его на ракету путем частотной манипу¬ 
ляции. На рис. 9.2.3 показа¬ 


ны соответствующие времен¬ 
ные диаграммы. Равносиг¬ 
нальная плоскость создается 
за счет периодических пере¬ 
ключений диаграммы на¬ 
правленности передающей 
антенны, осуществляемых 
переключателем П. Генера¬ 
торы Г] и Г 2 непрерывно 



генерируют поднесущие ко- р ис 92.2 

лебания соответственно с 


частотой Р х и Р 2 [герц]. Поднесущие с помощью модулятора М 
модулируют по амплитуде высокочастотный сигнал генератора Г 
передатчика. В течение полупериода, когда луч находится 



Рис. 9.2.3 


в положении Г, к передатчику подключен генератор Г,. В течение 
пелупериода, когда луч находится в положении II, к передатчику 
подключен генератор Г 2 . Подключение генераторов Г! и Г 2 
к передатчику осуществляется с помощью коммутатора К. Син¬ 
хронность подключения генераторов и переключения диаграмм 
направленности обеспечивается с помощью синхронизатора С, 
который генерирует задающие колебания с частотой манипуля¬ 
ции Р І} = ш 0 / 2тс. 


15 
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На рис. 9.2.4 показана функциональная схема бортовой аппа¬ 
ратуры, а на рис. 9.2.5 представлены соответствующие времен¬ 
ные диаграммы. После первичного детектирования в приемнике 
Пр. выделяется огибающая. Из спектра сгибающей фильтрами, 
настроенными на частоты Р 9 , Р\, Р- 2 , выделяются сигнал ошибки 
и поднесущие. Выпрямители В, и В 2 преобразуют радиоимпуль 
сы поднесущих в импульсы с формой, близкой к прямоугольной, 



Рис. 9.2.4 


< г , алАал /, ллАаг 

, шіі/шт Кѵтллр 

а) 

б) 

б) 

2 ) 

<?) !_■ 1 


ж) I 




Рис. 9.2.5 

которые поступают на сетки триггера Тр. На выходе триггера об¬ 
разуются прямоугольные импульсы постоянной амплитуды, из 
которых с помощью полосового фильтра Ро выделяется опорный 
сигнал. Благодаря применению триггера амплитуда опорного сиг- 
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нала не зависит от глубины амплитудной модуляции на входе 
приемника. Частота опорного сигнала равна частоте сигнала 
ошибки, фаза не зависит от знака рассогласования. Сигнал 
ошибки и опорный сигнал поступают на фазовый коммутатор 
ФК (рис. 9.2.4), который осуществляет перемножение сигналов. 
Фильтр Ф выделяет сигнал, пропорциональный параметру управ¬ 
ления. 


§ 9.3. ДИНАМИЧЕСКИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ ЭЛЕМЕНТОВ 
СИСТЕМ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ 


В состав систем телеуправления входят радиотехнические, 
электрические, электромеханические и другие элементы. Радио¬ 
технические элементы, предназначенные для передачи, приема 
и выделения команд в командной системе телеуправления, обра¬ 
зуют радиоканал. В радиоканал входит также среда, в которой 
происходит распространение электромагнитных волн от пере¬ 
дающей антенны к приемной. Радиоканал входит в систему 
управления как звено, обладающее определенными динамически¬ 
ми характеристиками. Входным сигналом радиоканала является 
команда, сформированная на КП, выходным — команда, выде¬ 
ленная на ракете. В радиоканал входят линейные и нелинейные, 
импульсные и непрерывные, стационарные и нестационарные 
элементы. Подробное описание динамических свойств всех эле¬ 
ментов радиоканала является задачей специальных радиотехни¬ 
ческих курсов. Оно необходимо при исследовании физических 
процессов, происходящих в радиоканале, при выборе различных 
элементов или схем, входящих в радиоканал, и при оценке их па¬ 
раметров. Для решения задач, связанных с анализом и синтезом 
системы управления в целом, чаще всего бывает достаточно при¬ 
ближенное выражение динамических характеристик радиокана¬ 
ла. Эксперименты показывают, что с достаточной степенью точ¬ 
ности радиоканал в целом можно считать стационарной линей¬ 
ной системой с передаточной функцией вида 

Ф р( х ) = 6 р е~ ? ' /зф ф( х )- (9.3.1) 

где к 9 — коэффициент усиления команды; — время задержки, 
вызванное временем распространения радиоволн и дешифровкой 
кодов при КИМ; Фф(>0 — передаточная функция инерционной 
части радиоканала. 

Инерционность всего радиоканала определяется в основном 
инерционностью выходного низкочастотного фильтра, являюще¬ 
гося апериодическим звеном с постоянной времени Тф, равной 
примерно 0,05 — 0,2 сек. Поэтому обычно принимают 


Ф ф (>) 


1 

^ + 1 


(9.3.2) 
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В системах без кодовой импульсной модуляции, рассчитанных 
на небольшую дальность действия, временем задержки і 3 можно 
пренебречь, так как і 3 <^ В этом случае 


фр(М 


Тф х + 1 


(9.3.3) 


При больших дальностях, в частности при телеуправлении с зем¬ 
ли космическими летательными аппаратами, запаздывание ока¬ 
зывает существенное влияние на динамические свойства системы 
управления в целом. В этом случае 


Ф Р М = 




Т А \ +1 


(9.3.4) 


Измерители координат цели и ракеты являются следящими 
системами, динамические свойства которых в каждом конкрет¬ 
ном случае определяются типом усилительных и исполнительных 
элементов, составляющих систему. Динамические свойства из¬ 
мерителя координат, рассмотренного в качестве примера в §8.2, 
хорошо описываются передаточной функцией вида 


Ф(Х) 


I Ѵ(к) 

1 + IV (к)’ 


(9.3.5) 


где 


ѴГ(Х) = 


К 


(Г 4 Х 


1) е 


-и. 


Х(Г,Х + 1) (7*3 X —1) [Аг 4 к 2 Х + (7* 4 Х ■+• 1)(Г а Х+ I)] 


к и кг, к 3 , к± — коэффициенты усиления радиоканала, усилителей 
мощности, привода и дифференцирующей цепи соответственно; 
Т и Тг, Та, Т\ — их постоянные времени; і% — время распростра¬ 
нения радиоволн от цели (или ракеты) до измерителя. 

Блок формирования команд производит линейные и нели¬ 
нейные преобразования. Он может содержать элементы с по¬ 
стоянными времени, равными примерно 1 сек. 

Динамические характеристики блоков, формирующих пара¬ 
метры управления при телеуправлении по равносигнальной зо¬ 
не, достаточно хорошо описываются функцией вида (9.3.3) или 
(9.3.4). Аппаратура, формирующая равносигнальную зону, не 
входит в замкнутую систему наведения ракеты. Это является 
характерной особенностью систем телеуправления по радиолучу 
и равносигнальной плоскости. 


§9.4. ТОЧНОСТЬ ФОРМИРОВАНИЯ ПАРАМЕТРОВ УПРАВЛЕНИЯ 
ПРИ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИИ 

Сформировать параметры управления — это значит сформи¬ 
ровать сигналы, являющиеся мерой отклонения ракеты от задан¬ 
ного метода наведения по двум взаимно перпендикулярным на- 
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правлениям. В системах телеуправления формируются электри¬ 
ческие сигналы, пропорциональные составляющим вектора 

/>р° - Др„ • 

В командных системах телеуправления параметры управле¬ 
ния формируются с ошибками, которые определяются главным 
образом ошибками измерения координат цели и ракеты. Ошибки 
измерения координат определяются динамическими свойствами 
измерителей, движением цели или ракеты относительно команд¬ 
ного пункта и действующими помехами. Для приближенной 
оценки точности измерителей в качестве их динамической харак¬ 
теристики можно брать передаточную функцию (9.3.5). При 
телеуправлении дальность до цели (до ракеты) измеряется кило¬ 
метрами или десятками километров. По сравнению с такими 
дальностями размеры целей (и ракет) пренебрежимо малы. Это 
позволяет не учитывать действие естественных помех типа блуж¬ 
дания центра отражения. 

Если координаты измеряются с помощью сканирующего лу¬ 
ча, то помехой будет фединг—стационарная случайная функция. 
В § 4.5 показано, что в этом случае спектральная плотность по¬ 
мехи, приведенной ко входу измерителя углов, представляется в 
виде 


5 


X 


2 

—г 5 ф Ы [градус 1 .сек I, 
Р 2 


(9.4.1) 


где 5ф(ш 0 ) — спектральная плотность фединга на частоте ска¬ 
нирования в ( сек]; (і — коэффициент, определяющий крутизну 
диаграммы направленности в точке пересечения с осью равно¬ 
сигнальной зоны. Величина ц приближенно может быть опреде¬ 
лена по формуле 

Р = [1 /градус], (9.4.2) 


если известна ширина диаграммы направленности 6° в градусах. 

Если измерителями координат цели и ракеты являются изме¬ 
рители с мгновенной равносигнальной зоной, то влиянием 
фединга, так же как и влиянием блуждания центра отражения, 
можно пренебречь. В этом случае необходимо учитывать только 
искусственные помехи. Влиянием естественных помех можно 
пренебречь также при измерении координат ракеты, имеющей 
ответчик. 

При телеуправлении по лучу точность формирования пара¬ 
метров управления определяется, с одной стороны, точностью 
задания требуемого положения оси равносигнальной зоны, 
с другой — точностью измерения отклонения ракеты от оси рав¬ 
носигнальной зоны. 

Отклонение ракеты от оси равносигнальной зоны измеряется 
с большой точностью. Это объясняется тем, что углы Д; и Д 2 из- 
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меняются медленно, а действием помЪх на бортовую часть си¬ 
стемы управления можно пренебречь. Естественные помехи типа 
фединга и блуждания центра отражения непосредственного 
влияния на работу измерителя отклонений не оказывают, так 
как на бортовой приемник действует прямой, а не отраженный 
сигнал передатчика. На точность измерения углов Д, и Д 2 ока¬ 
зывает влияние факел работающего двигателя, который приво¬ 
дит к искажению сигналов, действующих на приемник ракеты. 
Как правило, на конечном участке траектории полета ракеты, 
который по существу определяет точность ее наведения на цель, 
двигатели не работают. Поэтому влияние факелов на точность 
формирования параметров управления при оценке точности на¬ 
ведения по лучу также можно не учитывать. Следовательно, точ¬ 
ность формирования параметров управления при телеуправле¬ 
нии по лучу определяется главным образом точностью задания 
требуемого положения оси равносигнальной зоны. 

При наведении методом совмещения, например, ось равносиг¬ 
нальной зоны должна быть направлена точно на цель. Однако 
в действительности ось следит за целью с ошибкой. Ошибка 
слежения за целью имеет систематическую и случайную со¬ 
ставляющие. Величина систематической ошибки определяется 
динамическими свойствами системы, следящей за целью, и дви¬ 
жением цели относительно командного пункта. Случайная ошиб¬ 
ка определяется динамическими свойствами следящей системы 
и помехами, действующими на систему. Из естественных помех 
наибольшее влияние на точность слежения оказывает фединг. 

На точность формирования параметров управления оказы¬ 
вает влияние так называемое явление «скручивания систем коор¬ 
динат» [8]. Дело в том, что параметры управления должны изме¬ 
ряться в системе координат, определенным образом связанной 
с системой координат, в которой измеряются отклонения управ¬ 
ляющих органов. Иначе говоря, система координат, в которой 
измеряются параметры управления, должна быть согласована 
с исполнительной системой координат, в которой создается управ¬ 
ляющая сила. Отклонение одной из этих систем координат от 
расчетного положения может привести к нарушению управле¬ 
ния, так как создающаяся при этом управляющая сила может 
быть направлена не в сторону уменьшения, а в сторону увели¬ 
чения имеющегося отклонения от заданного метода наведения. 

В процессе наведения ракеты на цель происходит изменение 
взаимного положения согласованных перед пуском ракеты изме¬ 
рительной и исполнительной систем координат. К рассогласо¬ 
ванию систем координат приводит, в частности, неидеальная 
работа систем стабилизации, предназначенных для сохранения 
заданного положения осей систем координат. На рис. 9.4.1 для 
примера показано положение осей Ог п ', Оу\ 2 ' системы координат, 
в которой формируются параметры управления, и осей К%,Кт\ 
системы координат, в которой формируется опорное напряжение. 
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при наведении по радиолучу. Для определенности допустим, что 
ракета управляется аэродинамическими рулями, оси которых 
■совпадают с осямиОт]/, 0 %'.Положение ракеты относительно оси 
ОЪ! стабилизируется с помощью гироскопической системы. 
Перед пуском направления осейАтц', К-ц 2 ' совмещаются соответ¬ 
ственно с направлениями осей 0^,, Ог\ 2 или устанавливаются за¬ 
данным образом. Во втором случае установочные углы, опреде¬ 
ляющие взаимное положение осей, вводятся в систему управле¬ 
ния путем установки фазовых сдви¬ 
гов или изменения коэффициентов 
усиления соответствующих цепей. В 
полете за систему координат 
ОѴ г> 2 ' при формировании пара¬ 
метров управления принимается си¬ 
стема координат Кг п т] 2 , которая 
на ракете формируется с помощью , 

опорного напряжения, передаваемо- т 

го с носителя. При точной стабили¬ 
зации взаимное положение систем #,0 

координат От,/ Ъ - АД, ^2 в течение 
всего полета не изменяется, В этом 
-случае с помощью опорного 
напряжения точно формируется 
система координат ОгД т),'. Отклонение ракеты от оси 
равносигнальной зоны измеряется как раз в той системе коор¬ 
динат, в которой нужно измерять. Если система стабилизации 
положения ракеты относительно продольной оси или система 
стабилизации начального положения осей АД,, Ат 2 работает не¬ 
удовлетворительно, то возникают отклонения осей от начальных 
положений. С помощью опорного напряжения на ракете по-преж¬ 
нему формируется система координат АД, т І2 , в которой, как и 
раньше, измеряется отклонение ракеты от равносигпалыюй зоны. 
Однако теперь система координат /О), т ] 2 не соответствует системе 
координатор р. Параметры управления будут формироваться 
с ошибкой. Вместо Д, = Д зіп ср и Д 2 = Дсо 5 ср будут измеряться 
Ді*=Д 5 Іп (ір — 7 ) и Д 2 *=Д соя (■? —у). Как видно, величина ошибки 
зависит от угла 7 , на который развернулись системы координат 
относительно начального положения. На рис. 9.4.1 показаны ли¬ 
нейные отклонения, соответствующие углам рассогласования. 

При наведении на подвижную цель положение осей системы 
координат, в которой формируется опорное напряжение, относи¬ 
тельно осей исполнительной системы координат будет непрерыв¬ 
но изменяться, так как ось Ат должна следить за целью. Скручи¬ 
вание будет происходить по всем осям, а не только по продоль¬ 
ным осям, как это показано на рис. 9.4.1. Для устранения оши¬ 
бок, вызываемых скручиванием систем координат, необходимо 
измерять углы отклонения соответствующих осей от исходных 
положений. В соответствии с измеренными значениями углов 
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следует вводить поправки в сигнал рассогласования. Поправки 
вводятся путем изменения фазы опорного напряжения в соот¬ 
ветствии с отклонением системы т І2 от начального положе¬ 
ния или путем изменения фазы сигнала рассогласования в соот¬ 
ветствии с текущим значением углов отклонения осей системы 
координат О •/]/ т]/ от согласованного положения. 

Из рис. 9.1.1 видно, что одной и той же угловой ошибке на 
разных дальностях Д р соответствуют различные линейные от¬ 
клонения ракеты от оси равносигнальной зоны. Управление ра¬ 
кетой в соответствии с угловыми рассогласованиями приводит 
к тому, что время, необходимое для устранения рассогласования 
на дальности 0 р = 0 2 , будет больше, чем время, необходимое 
для устранения рассогласования на дальности 1Э Ѵ — 

Иначе говоря, с приближением к цели эффективность управле¬ 
ния ракетой ухудшается, что в свою очередь приводит к пони¬ 
жению точности наведения ракеты на цель. Для устранения это¬ 
го недостатка в системах телеуправления по равносигнальной 
зоне достаточно формировать сигналы, пропорциональные не 
угловым, а линейным отклонениям ракеты от оси равносигналь¬ 
ной зоны. 

Из рис. 9.1.1 видно, что линейное отклонение ракеты опреде¬ 
ляется вектором Н или его составляющими Н х и кг, причем 

Л] — О р -Д , к 2 — О р Д 2 . (9.4 3) 

Умножая левые и правые части равенств (9.1.6), (9.1.8) на О р 
и учитывая (9.4.3), получим сигналы «і* и иг*, пропорциональ¬ 
ные линейным отклонениям /г, и кг и равные: 

= и^ = кк^ , и 2 * — Е)р и 2 = кк 2 . (9.4.4) 


Для получения сигналов (9.4.4) на ракете должен быть из¬ 
меритель дальности Ор. Однако в действительности измери¬ 
тели О р на ракету не ставятся. Дело в том, что практически не 



Рис. 9.4.2 


обязательно изменять эффективность управ¬ 
ления в точном соответствии с изменяющейся 
дальностью. Практически вполне достаточно 
изменять эффективность управления в соот¬ 
ветствии с некоторой функцией Д*, которая 
приблизительно равна дальности Д р . Обыч¬ 
но эта функция берется в виде 

О* = гур і, (9.4.5) 

где ѵ Ср — средняя (и по траектории и по 
условиям применения) скорость удаления ра¬ 


кеты от носителя. 


Умножение сигналов и\, и% на Д* производится с помощью 
линейного потенциометра (рис. 9.4.2), движок которого равно¬ 
мерно перемещается часовым механизмом. Потенциометр даль- 


234 



ности обычно ставят перед детектором сигнала ошибки. На вход 
потенциометра подается сигнал ошибки (9.1.3), на выходе фор¬ 
мируется сигнал 

и* = О ѣ к А сое К*—?)- (9.4.6) 

Из равенства (9.4.6) видно, что умножение на О* по существу 
приводит к переменному коэффициенту к(і) ■== й*к. С увеличе¬ 
нием дальности коэффициент усиления увеличивается и тем са¬ 
мым поддерживается примерно одинаковая эффективность 
управления на всей траектории движения ракеты к цели. 



Глава 10 

ОСНОВНЫЕ ПРИНЦИПЫ АВТОНОМНОГО УПРАВЛЕНИЯ 

§ 10.1. КИНЕМАТИЧЕСКИЕ УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ 
АВТОНОМНО УПРАВЛЯЕМОЙ РАКЕТЫ 

Автономно управляемая ракета в своем движении не связана 
с целью или каким-либо командным пунктом. Поэтому нет не¬ 
обходимости рассматривать движение автономно управляемой 
ракеты относительно какой-либо определенной точки, и при со¬ 
ставлении кинематических уравнений движения можно принять 
систему координат, связанную с произвольной точкой простран¬ 
ства (движущейся или неподвижной). Обозначая эту точку бук¬ 
вой К, можно написать кинематические уравнения (7.1.1) или 

(7.1.3) . В частности, этой точкой может быть цель, В этом слу¬ 
чае Ор— — О, ѵ к —ѵ п , и кинематические уравнения (7.1.1) и 

(7.1.3) принимают соответственно форму (3.1.1) и (3.1.3). 

Целесообразность того или иного выбора начала отсчета для 

(Исследования движения автономно управляемой ракеты опреде¬ 
ляется условиями поставленной задачи. Так, например, при ис¬ 
следовании старта автономно управляемой ракеты, при пуске 
ее с самолета и при исследовании перехода ракеты с комбини¬ 
рованной системой управления с этапа автономного управления 
на этап телеуправления целесообразно принять за начало от¬ 
счета самолет-носитель (в случае ракеты с комбинированной 
системой управления предполагается, что командный пункт на¬ 
ходится на самолете-носителе; если командный пункт находится 
на другом самолете или на Земле, то при решении второй зада¬ 
чи целесообразно принять его за начало отсчета К). Тогда общее 
кинематическое уравнение движения центра массы ракеты будет 
иметь вид (7.1.1) или (7.1.3). 

При исследовании движения автономно управляемой ракеты 
вблизи цели и при исследовании перехода ракеты с комбиниро¬ 
ванной системой управления с этапа автономного управления 
на этап самонаведения целесообразно принять за начало отсче¬ 
та цель Ц. В этом случае общее кинематическое уравнение дви¬ 
жения центра массы ракеты будет иметь вид (3,1.1) или (3.1.3). 

При изучении движения автономно управляемой крылатой 
ракеты, траектория которой имеет значительный участок гори- 
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зонтального полета, удобно пользоваться системой координат, 
связанной с земной поверхностью, а не с какой-либо точкой про¬ 
странства. При этом для определения положения ракеты отно¬ 
сительно земной поверхности можно пользоваться любой систе¬ 
мой координат, например геоцентрической системой координат 
0х а у я х 3 {см. § 1.1), или любой криволинейной системой коорди¬ 
нат, связанной с Землей. 

При исследовании движения космических и баллистических 
ракет приходится пользоваться инерциальными системами коор¬ 
динат (т. е. системами координат, все точки которых движутся 
без ускорений). При этом в зависимости от условий задачи раз¬ 
личные системы координат можно принимать за инерциальные. 
Так, например, при исследовании полета автономно управляемой 
ракеты на небольшое расстояние по сравнению с радиусом 
Земли можно пренебречь вращением Земли в течение времени 
полета ракеты и за инерциальную систему координат принять 
любую систему, связанную с земной поверхностью, например, 
систему Сх е у е 2 е , подвижную относительно "Земли и связанную 
с точкой старта ракеты, или геоцентрическую систему координат 
0х 3 у 3 г 3 (см. § 1.1). При исследовании полета искусственных 
спутников Земли и космических ракет на небольшом удалении 
от Земли по сравнению с радиусом ее орбиты можно пренебречь 
кривизной ее орбиты и принять за инерциальную систему коор¬ 
динат экваториальную систему 0х в у 3 г 3 (см. § 1.1). Наконец, при 
исследовании движения космических ракет на больших удале¬ 
ниях от Земли инерциальной допустимо считать только систему 
координат, связанную с небесной сферой, началом которой яв¬ 
ляется Солнце или какая-либо другая точка галактики, влиянием 
ускорений которой в течение времени полета ракеты можно 
пренебречь. 

Пусть г — радиус-вектор ракеты в какой-либо системе коор¬ 
динат, а ѵ — вектор ее скорости относительно той же системы 
координат. Тогда общее кинематическое уравнение движения 
центра массы ракеты запишется в виде 

Г=Ѵ. (10.1.1) 

Заметим, что через г здесь обозначена производная (т. е. ско¬ 
рость изменения) вектора г именно в данной системе координат, 
т. е. по существу локальная производная. Однако ввиду относи¬ 
тельности понятий вращающейся и невращающейся систем коор¬ 
динат мы пользуемся полной производной. При этом следует 
‘иметь в виду, что векторы г, г и ѵ в уравнении (10.1.1) должны 
всегда рассматриваться в одной и той же системе координат, 
которая условно считается неподвижной (т. е. абсолютной). 

В некоторых случаях оказывается целесообразным рассмат¬ 
ривать скорость ракеты в одной системе координат (например, 
в земной), а положение ракеты определять в другой системе 
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координат, вращающейся относительно первой (например, в гео¬ 
центрической системе, связанной с ракетой Ох г у г г г ). В таких 
случаях абсолютную (или условно принимаемую за абсолют¬ 
ную) производную г в уравнении ( 10 . 1 . 1 ) необходимо заменить 
ее выражением через локальную лрсщзводную во второй системе 
.координат и угловую скорость второй системы координат по 
«отношению к первой. Тогда уравнение (10.1.1) примет вид 

—+ «к хг = ®. (10.1.2) 

аі 

Уравнения (10.1.1) и (10.1.2) представляют собой общие век¬ 
торные кинематические уравнения движения центра массы ра¬ 
кеты. Для получения скалярных кинематических уравнений не¬ 
обходимо спроектировать уравнение ( 10 . 1 . 1 ) или ( 10 . 1 . 2 ) на оси 
системы координат, выбранной в соответствии с конкретными 
условиями задачи. . 

При исследовании движения ракеты на начальном участке 
траектории вблизи точки старта, а также полета крылатой или 
баллистической ракеты на небольшую дальность, когда кривиз¬ 
ной земной поверхности и поворотом Земли за время полета 
ракеты можно пренебречь, земную систему координат 
можно принять за неподвижную. Тогда, учитывая, что проекции 
вектора скорости ракеты на оси системы Сх е у^г г равны соот¬ 
ветственно ѵсо$Ѳсозч>, ѵ 5 іп Ѳ, — нсозѲзіпср (см. § 1.1), получим 
из общего векторного уравнения ( 10 . 1 . 1 ) скалярные кинемати¬ 
ческие уравнения в форме 

X = V соз Ѳсоз ср, 

_у = изіпѲ, (10.1.3) 

2 — — і;С05 ѳ ЗІП щ, 

где х, у, г — координаты центра массы ракеты в тст&и&Сх е у ё 2 г 

Как было отмечено в § 1.1, оси земной системы координат 
Сх ё у^ 2 е можно направлять произвольно, в зависимости от усло¬ 
вий задачи, с тем, чтобы получить наиболее простые уравнения. 
При исследовании движения крылатых ракет удобно выбирать 
ось Су е вертикальной (т. е. направленной по вектору — $), 
•а ось Сх е взять в плоскости меридиана или в плоскости задан¬ 
ного направления полета. При исследовании движения балли¬ 
стических ракет на начальном участке траектории часто выби¬ 
рают ось Сг ? вертикальной, а ось Сх е направляют в плоскости 
заданной траектории ракеты. 

Движение автономно управляемой крылатой ракеты часто 
бывает удобно рассматривать по отношению к какой-либо за- 
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данной ортодромии (например, связывающей точку старта и 
цель). Для этого целесообразно пользоваться ортодромической 
системой координат (см. § 1.1). Кроме того, будем пользоваться 
системой координат, связанной с ракетой Ох г у г г г , ось Ох г кото¬ 
рой лежит в плоскости ортодромии. При этом плоскость Оу г г г 
будет перпендикулярна плоскости заданной ортодромии, и пере¬ 
ход от ортодромической системы Ох 0 у 0 г 0 к системе Ох т у г г г мо¬ 
жет быть осуществлен поворотом на угол 5 вокруг оси — Ог 0 
и последующим поворотом на угол о вокруг оси Ох г (рис. 10.1.1). 



Таким образом, положение ракеты относительно заданной орто¬ 
дромии можно определить углом 5, определяющим ее путь вдоль 
ортодромии, углом з, определяющим ее отклонение в сторону 
от ортодромии, и расстоянием г от центра Земли (т. е. в сфери¬ 
ческой системе координат, связанной с данной ортодромией). 

Чтобы вывести скалярные кинематические уравнения в вы¬ 
бранной сферической системе координат, будем рассматривать 
вектор г в системе координат Ох г у Г г Г , связанной с ракетой, а ее 
Движение, т. е. вектор скорости ѵ, естественно, в связанной с 
Землей ортодромической системе Ох 0 у а г 0 . При этом, согласно 
сказанному выше, придется воспользоваться векторным урав¬ 
нением (10.1.2). Направление вектора скорости ракеты V будем 
характеризовать углами <р, 9 в системе координат Рх е у^г & , оси 
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которой параллельны соответствующим осям системы Ох г у г г г 
Тогда проекции векторов, входящих в уравнение (10.1.2), па* оси 
системы 0 х г у г 2 г определяются табл. 10.1.1. 


Т а б л и ц а 10.1.5 


Вектор 

Г 

Г 

«к 

Ш «Х Г ! 

V 

Ох г 

0 

0 

СГ 

гз соз а 

V С05 0 С05 У 

Оуг 

Г 

Г 

— 5 зіп с 

0 

V 8ІП Ѳ 

Ог г 

0 

0 

— 5 сова 

Га 

— V С05 0 5ІП в 


Пользуясь табл. 10.1.1, проектируем векторное уравнение 
(10.1.2) на оси системы Ох г у г г г . В результате получаем скаляр¬ 
ные кинематические уравнения движения центра массы ракеты 
относительно земной поверхности в форме 


V СОЗ Ѳ СОЗ !С 

5 = --— .. , а 

Г СОЗ а 


■УсозОзіпср 


г ~ѵ 8іп Ѳ. (10.1.4) 


Эти точные уравнения имеют очень простую форму благодаря 
тому, что мы взяли оси системы координат Рх е у е г к параллель¬ 
ными осям системы Ох г у г г г . Однако практически обычно свя¬ 
зывают систему координат Рх е у е г е с земной поверхностью, на¬ 
правляя ось Ру е по местной вертикали, т. е. по вектору — § 
Вследствие отклонения поверхности Земли от сферы и неравно¬ 
мерности распределения ее масс местная вертикаль отклонена 
от направления к центру Земли на малый угол. Поэтому оси си¬ 
стемы координат Рх е у е г^ связанной с земной поверхностью, не 
параллельны соответствующим осям системы Ох Г у г г п а состав¬ 
ляют с ними малые углы, зависящие от координат точки земной 
поверхности 5, а. 

Чтобы получить скалярные кинематические уравнения дви¬ 
жения центра массы ракеты при таком выборе системы координат 
Р*гУе г е> сле Дует п0 Данным проекциям вектора ѵ в этой систе¬ 
ме координат т; со$ 0 соз <р, -рзіпѲ, —■ ‘УсозѲзіп? и углам меж¬ 
ду осями систем Рх г у е г е и Ох г у г г г найти проекции векто¬ 
ра V на оси системы Ох г у г г г и заменить ими выражения 
ѵ соз Ѳ со8 ф, ■узіп О, — ѵ со$ 0 зіп о в уравнениях (10.1.4), Полу¬ 
ченные в результате уравнения будут значительно сложнее, чем 
(10.1.4). Однако практически эти уравнения не нужны для иссле¬ 
дования движения управляемых ракет. Характеристики процес¬ 
са наведения управляемых ракет практически не изменятся, если 
пренебречь отклонением вертикали от направления к центру 
Земли и пользоваться уравнениями (10.1.4) как приближенными, 
отсчитывая углы <р и 0 в системе координат Рх е у е г е , связанной 


240 



гс земной поверхностью, и полагая г = Р + Я, г = Н, где Р — 
'радиус Земли, а Я — высота полета ракеты. В результате урав¬ 
нения (10.1.4) заменяются уравнениями 


V соз Ѳ соз ср 
(Р + Н) соз а’ 


ѵ соз Ѳ зіп о 
Р + Н 


Й = ъ 'ЗІП 6. 


(10.1.5) 


При исследовании движения крылатой ракеты при малых бо¬ 
ровых отклонениях от заданной ортодромии углы ф, Ѳ и а можно 
считать малыми и полагать соз со ^ соз О ^ соз 1, зіпф^ср, 
зіпѲ^гѲ. Тогда уравнения (10.1.5) заменятся приближенными 
уравнениями 


ѵ 

Р + Н ’ 


■--ср, Н = Ні. (10.1.6) 

Р + Н У 1 


§ 10.2. МЕТОДЫ НАВЕДЕНИЯ И ПАРАМЕТРЫ УПРАВЛЕНИЯ 

Как уже было отмечено в § 2.2, метод наведения автономно 
управляемой ракеты может быть задан различными способами, 
в зависимости от возможностей аппаратуры, применяемой в си¬ 
стеме управления. 

Простейшим и исторически первым способом обеспечения по¬ 
лета ракеты в заданном направлении является стабилизация 
продольной оси ракеты в этом направлении. Поэтому простей¬ 
шим методом наведения автономно управляемой ракеты являет¬ 
ся метод стабилизации ее продольной оси в заданном направле¬ 
нии (постоянном или переменном), которое характеризуется за¬ 
данными значениями углов тангажа и рысканья К ф. Уравнения 
идеальной связи для этого метода наведения имеют вид 

» = Ф = Ф„- (10.2.1) 

где &п, ф п — заданные значения углов 0, ф, обычно называе¬ 
мые программными. Величины углов & п , ф п могут быть постоян¬ 
ными или заданными функциями времени. 

Параметры управления для метода стабилизации продольной 
оси ракеты в заданном направлении определяются формулами 

Ді = »-»п. Д 2 = Ф — Фп- (10.2.2) 

В некоторых случаях целесообразно обеспечить заданную 
высоту полета ракеты (постоянную или изменяющуюся по за¬ 
данному закону) Н п . Уравнения идеальной связи для метода 
наведения с заданным законом изменения высоты полета имеют 
вид 

Я=Я П , ф = ф п . (10.2.3) 

Параметры управления определяются формулами 
Л 1 = Н — Н П , Д 2 = ф —ф п . 

[ п 

В. С. Пугачев и др 


(10.2.4) 
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Вторым типом простейших автономных систем управления 
являются системы, управляющие полетом ракеты по составляю¬ 
щим ее вектора ускорения по поперечным осям Ру { , Рг х . Для та¬ 
ких систем управления идеальная связь накладывается на век¬ 
тор ускорения центра массы ракеты и метод наведения задается 
поперечными составляющими вектора'ускорения (обычно метод 
наведения требует, чтобы поперечные составляющие вектора 
ускорения были равны нулю). Уравнения идеальной связи в 
этом случае имеют вид: 

Йу, = 0. Уі п , й г , = йг,п > (10.2.5) 

где а Уі п , а 2 , п — заданные (программные) значения поперечных 
ускорений (обычно равные нулю). Параметры управления опре¬ 
деляются формулами 

А1 = Ну , П Уі п і ^2 == п • (Ю.2.6) 

Этот метод наведения применялся для управления полетом авиа¬ 
ционных бомб и крылатых ракет. 

К третьей группе методов наведения автономно управляемых 
ракет относятся методы, накладывающие связь на вектор ско¬ 
рости ракеты. 

Для таких методов наведения уравнения идеальной связи 
имеют вид 

? = '?п. (10.2.7) 

и параметры управления определяются формулами 

А, = Ѳ — Ѳ п . Д 2 =<р~<р п . (Ю.2.8) 


За параметры управления в этом случае можно также при¬ 
нять составляющие вектора скорости в плоскости, нормальной 
к программному направлению вектора скорости, определяемому 
углами <р п , 0 П • 


■ ѵ 


і » 


Л, = ѵ у 


(10.2.9) 


Наиболее совершенными и, естественно, наиболее сложными 
автономными системами управления являются системы, обеспе¬ 
чивающие полет ракеты по заданной траектории. Для таких 
систем метод наведения определяется заданной траекторией, 
а уравнениями идеальной связи служат уравнения заданной 
траектории 

Р 1 (г.і) = о, Р,(г, 0 = 0. (10.2.10) 


За параметры управления в этом случае можно принять значе¬ 
ния функций Р ь Р%. 

д ,= ММ), (г.і) (10.2.11) 

или некоторые их функции 

Д,= Ф х (Р х (г,і), Р 2 (г, ()), Д 2 =Ф 2 ( Рх(г,1), Р 2 Іг, і ) ), (Ю.2.12) 
удовлетворяющие требованиям, сформулированным в § 2.2. 
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В частности, траекторию крылатой ракеты относительно Зем¬ 
ли можно задать в сферической системе координат, связанной 
с некоторой ортодромией (см. § 10.1), ее проекцией на поверх¬ 
ность Земли и высотой полета. Тогда уравнения идеальной связи 
примут вид 

Я = Я П) Р(з, а,0 = 0, (10.2.13) 

а параметры управления определятся формулами 

Д 1 = =Я— Н„, А 2 =Г(8,с,{). (10.2.14) 

В частности, если заданной траекторией является ортодро¬ 

мия, получаем метод наведения крылатой ракеты по ортодромии. 
Уравнения идеальной связи (10.2.13) принимают для этого мето¬ 
да вид ' 

Я=Я П> а = 0, (10.2.15) 

а параметры управления определяются формулами 
' Д, = Я —Я„, Д 2 =о. (10.2.16) 

Как было сказано в § 2.2, во многих случаях приходится 
еводить в систему управления, кроме основных каналов управ¬ 
ления направлением полета, другие каналы, обеспечивающие 
заданные значения или стабилизацию некоторых элементов дви¬ 
жения ракеты. Эти дополнительные каналы практически всегда 
являются автономными, и каналы управления направлением по¬ 
лета от них не зависят. Поэтому все эти дополнительные каналы 
управления являются автономными системами управления. Так, 
например, при управлении полетом космической ракеты важно 
обеспечить не только полет по заданной траектории, но и задан¬ 
ный закон движения, т. е. изменение координат ракеты со вре¬ 
менем по заданному закону. В этом случае необходимо ввести 
в систему управления дополнительный канал управления тягой 
двигателя. За параметр управления для этого канала целесо¬ 
образно принять отклонение скорости ракеты от расчетной или 
отклонение текущего положения ракеты на заданной траектории 
от расчетного. Этот дополнительный канал управления будет 
автономной системой, независимой от других каналов управ¬ 
ления. 

Для обеспечения достаточной точности наведения баллисти¬ 
ческой ракеты, а в некоторых случаях и космической ракеты 
нет необходимости осуществлять непрерывное управление тягой 
двигателя и соответственно усложнять систему управления. До¬ 
статочно лишь обеспечить заданную величину скорости ракеты 
в конце активного участка траектории. Несколько большую точ¬ 
ность наведения можно получить, если обеспечить определенную 
зависимость скорости ракеты в конце активного участка траекто¬ 
рии от значений ее координат в этой же точке. Эта зависимость 
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должна быть определена из условия прохождения пассивного 
участка траектории ракеты через цель. Естественно, эта зави¬ 
симость должна включать ряд параметров, изменяя которые 
?можно было бы обеспечить стрельбу по разным целям. В по¬ 
добных случаях основным элементом-канала управления ско¬ 
ростью ракеты является устройство, выключающее двигатель по 
достижении заданного значения скорости ракеты или опреде¬ 
ленной функции скорости ракеты и ее координат.'В первом слу¬ 
чае канал управления скоростью будет состоять из одного тако¬ 
го устройства и не будет содержать никаких дополнительных 
элементов. Во втором случае канал управления скоростью дол¬ 
жен содержать еще вычислительное устройство, вырабатываю¬ 
щее данную функцию скорости ракеты и ее координат. 

Для обеспечения попадания крылатой ракеты в цель необ¬ 
ходимо перевести ее в пикирование на цель в 'соответствующей 
точке траектории. Дальнейшее управление после перехода ра¬ 
кеты в пикирование может быть осуществлено той же автоном¬ 
ной системой управления или другой системой управления, 
например, системой самонаведения. 

В простейших автономных системах управления момент пере¬ 
хода ракеты в пикирование задается заранее и перевод ее в пи¬ 
кирование осуществляется по прошествии заданного времени- 
полета ракеты. 

В наиболее совершенных и сложных автономных системах 
управления, в которых обеспечивается определение координат 
ракеты, перевод ее в пикирование осуществляется по достижении 
определенной точки на заданной траектории. 

§ 10.3. ПРИНЦИПЫ ФОРМИРОВАНИЯ ПАРАМЕТРОВ УПРАВЛЕНИЯ 

В соответствии с общим принципом, сформулированным в 
§ 2.2, за параметры управления в автономных системах управ¬ 
ления следует по возможности выбирать такие величины, кото¬ 
рые могут быть непосредственно измерены используемыми в си¬ 
стеме управления измерительными элементами. И лишь в тех 
случаях, когда такой возможности нет, можно ввести в систему 
управления вычислительные устройства, определяющие парамет¬ 
ры управления по результатам косвенных измерений. 

В системах управления, стабилизирующих продольную ось 
ракеты, параметры управления могут быть непосредственно из¬ 
мерены с помощью установленных на ракете потенциометриче¬ 
ских или индуктивных датчиков, подвижные детали которых свя¬ 
заны со свободным гироскопом или с гиростабилизированной 
платформой. Программные значения углов тангажа и рысканья 
г<) п> Фп могут задаваться путем поворота корпусов датчиков отно¬ 
сительно ракеты на соответствующие углы. При этом выходные 
сигналы датчиков будут непосредственно определять параметры 
управления в соответствии с формулами (10.2.2). 
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Автономные системы управления с гироскопическими изме¬ 
рителями углов, определяющих направление продольной оси ра¬ 
кеты или полностью ориентацию корпуса ракеты и стабилизи¬ 
рующие продольную ось ракеты в заданном направлении назы¬ 
ваются гироскопическими. 

Очевидно, что гироскопические системы управления нечув¬ 
ствительны к любым линейным перемещениям, скоростям и уско¬ 
рениям центра массы ракеты. Поэтому такие системы управле¬ 
ния принципиально не могут ликвидировать отклонения ракеты 
от заданного направления полета, возникающие вследствие сно¬ 
са ракеты случайными составляющими вектора скорости ветра. 
Ьлагодаря этому гироскопические системы управления могут 
применяться только на ракетах малой дальности полета или для 
стабилизации осей ракеты на начальном участке траектории. 

Для измерения ускорений ракеты можно применить акселе¬ 
рометры, установленные на ракете. При этом программные зна¬ 
чения ускорений могут быть введены путем смещения корпусов 
потенциометрических или индуктивных датчиков относительно 
корпусов соответствующих акселерометров. Тогда выходные сиг¬ 
налы акселерометров будут непосредственно определять пара¬ 
метры управления в соответствии с формулами (10.2.6). 

Автономные системы управления, вырабатывающие парамет¬ 
ры управления только по измеренным ускорениям ракеты на¬ 
зываются инерциальными *. 

Простейшие инерциальные системы, обеспечивающие задан¬ 
ные значения поперечных ускорений ракеты, нечувствительны 
к любым линейным перемещениям ракеты с постоянной ско¬ 
ростью. Однако они чувствительны к ускорениям ракеты. Вслед¬ 
ствие этого простейшие инерциальные системы реагируют на 
ускорения ракеты-, вызываемые случайными составляющими век¬ 
тора скорости ветра, и могут частично компенсировать снос ра¬ 
кеты случайными составляющими вектора скорости ветра. 

В случае метода наведения автономно управляемой ракеты, 
накладывающего связь на вектор скорости ракеты, параметры 
управления определяются проще всего вычислительным путем по 
ускорениям ракеты, измеренным акселерометрами. Путем интег¬ 
рирования составляющих ускорения ракеты определяются соот¬ 
ветствующие составляющие вектора ее скорости, после чего мо¬ 
гут быть вычислены углы «, Ѳ, определяющие направление век¬ 
тора скорости, и по формулам (10.2.8) вычислены параметры 
управления. Если за параметры управления принимаются вели¬ 
чины (10.2.9), то они непосредственно получаются с выходов 
интеграторов, интегрирующих составляющие ускорения ракеты 
в плоскости, перпендикулярной программному направлению 
вектора скорости. 


* Это название объясняется тем, что любой акселерометр измеряет фак¬ 
тически не ускорение, а силу инерции, пропорциональную ускорению. 
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Таким образом, метод наведения ракет с заданным направле¬ 
нием вектора скорости можно осуществить с помощью инер¬ 
циальной системы управления-. Подобные инерциальные системы 
обеспечивают более высокую точность наведения, чем простей¬ 
шие инерциальные системы, осуществляющие управление непо¬ 
средственно по ускорениям. 

Положение ракеты относительно земной поверхности или з 
космическом пространстве можно определить различными спосо¬ 
бами. Одним из простейших способов является определение ко¬ 
ординат ракеты путем двукратного интегрирования соответст¬ 
вующих составляющих ее ускорения. По вычисленным коорди¬ 
натам ракеты можно определить ее боковое отклонение от задан¬ 
ной траектории, которое обычно и принимается за параметр 
управления в канале курса. Таким образом, наведение ракеты 
по заданной траектории также можно осуществить с помощью 
инерциальной системы управления. 

Для обеспечения высокой точности определения координат 
ракеты необходимо наличие в системе управления стабилизиро¬ 
ванной системы отсчета. Стабилизированная система отсчета 
может быть создана с помощью гироскопических приборов или 
с помощью астрономических средств. 

Блок системы управления, определяющий координаты раке¬ 
ты, называется координатором. Координатор, определяющий 
координаты ракеты путем интегрирования ускорений, с систе¬ 
мой отсчета, стабилизированной с помощью гироскопических 
-приборов, называется гироинерциальным координатором. Коор¬ 
динатор, определяющий координаты ракеты путем интегриро¬ 
вания ускорений, с системой отсчета, стабилизированной с по¬ 
мощью астрономических приборов, называется астроинерциаль- 
ныи координатором. Автономные системы управления, опреде¬ 
ляющие координаты ракеты с помощью гироинерциального ко¬ 
ординатора, называются гироинерциальными. Автономные си¬ 
стемы управления, определяющие координаты ракеты с 
помощью аетроинерциальных координаторов, называются астро- 
инерциальными. 

Положение ракеты относительно земной поверхности может 
быть определено также с помощью астрономических приборов 
без применения акселерометров. Координатор, определяющий 
положение ракеты с помощью астрономических приборов, назы¬ 
вается астрокоординатором, а автономные системы управления 
с астрокоординаторами называются астронавигационными. 

Астронавигационные системы дают меньшую точность наве¬ 
дения ракеты, чем астроинерциальные, так как интегрирование 
ускорений ракеты, как мы увидим в гл. 12, дает возможность 
получить более точную вертикаль, чем обычные маятниковые 
вертикали или гировертикали с маятниковой коррекцией. Поэто¬ 
му применение астронавигационных систем в чистом виде неце¬ 
лесообразно. 
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Астрокоординатор или астроинерциальный координатор для 
наведения ракеты по заданной ортодромии в принципе можно 
построить так, чтобы его выходными сигналами были парамет¬ 
ры управления. В таких координаторах задача определения 
параметров управления по существу решается непосредственны¬ 
ми геометрическими построениями, моделирующими ортодроми- 
ческую систему координат [21]. 

Положение ракеты относительно земной поверхности может 
быть определено по земным ориентирам. В качестве земных 
ориентиров могут быть использованы различные естественные 
или искусственно созданные физические поля, связанные с Зем¬ 
лей. Простейшим примером использования поля, связанного с 
земной поверхностью, для определения положения ракеты отно¬ 
сительно земной поверхности может служить использование рас¬ 
пределения давления воздуха по высоте для измерения высоты 
полета ракеты. Аналогично можно использовать для определе¬ 
ния координат ракеты характеристики магнитного и электроста¬ 
тического полей Земли, распределение интенсивности космиче¬ 
ского излучения и т. п. Частным случаем физического поля Зем¬ 
ли являются также поле рельефа земной поверхности и распре¬ 
деление различных объектов на земной поверхности. Примером 
искусственного поля, связанного с земной поверхностью, может 
служить электромагнитное поле, создаваемое специальными ра¬ 
диостанциями — радиомаяками. 

Автономные системы управления, использующие ориентацию 
ракеты по земным ориентирам, называются системами управле¬ 
ния по земным ориентирам. В частности, системы управления, 
использующие ориентацию ракеты по распределению харак¬ 
терных объектов на земной поверхности, называются системами 
управления по карте местности. Системы управления, использу¬ 
ющие ориентацию ракеты по сигналам радиомаяков, называют¬ 
ся радионавигационными. 

Изложенное показывает, что существует много различных 
типов автономных систем управления, основанных на различных 
физических принципах. Одним из наиболее совершенных типов 
автономных систем управления в настоящее время являются 
инерциальные системы. Из инерциальных систем наибольшую 
точность дают астроинерциальные системы. Это объясняется 
тем, что астрономические приборы дают возможность с более 
высокой степенью точности стабилизировать систему отсчета, 
чем гироскопические. Гироскопы, даже самые совершенные, всег¬ 
да подвержены действию момента -сил трения, который вызывает 
паразитную прецессию с малой угловой скоростью. Эта прецес¬ 
сия, называемая обычно уходом (дрейфом), отклоняет с тече¬ 
нием времени ось гироскопа от заданного направления, что при¬ 
водит к невозможности идеально точно стабилизировать систему 
отсчета и вызывает отклонения осей этой системы отсчета от за¬ 
данных направлений, возрастающие с течением времени. Астро- 
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номические приборы, следящие за определенными звездами, 
обеспечивают непрерывную коррекцию системы отсчета, т. е! 
исправление отклонений ее осей от заданных направлений. Это 
и дает более точную стабилизацию системы отсчета. Астрокор¬ 
рекция системы отсчета может осуществляться непрерывно в те¬ 
чение всего времени работы системы или дискретно через опре¬ 
деленные промежутки времени. 

Различные типы автономных систем часто комбинируются 
для обеспечения наилучшего решения поставленных задач. Про¬ 
стейшей комбинированной автономной системой является систе¬ 
ма управления положением продольной оси ракеты в горизон¬ 
тальной плоскости и высотой полета в вертикальной плоскости 
в соответствии с идеальными связями (10.2.3). Для управления 
баллистическими ракетами на активном участке траектории 
иногда применяется комбинированная система управления уг¬ 
лом тангажа в вертикальной плоскости и вектором скорости 
ракеты в горизонтальной плоскости. В этом случае парамето 
управления Д, определяется по первой формуле (10.2.2), а пара¬ 
метр управления Д 2 определяется в соответствии со второй фор¬ 
мулой (10.2.9) интегрированием составляющей ускорения раке¬ 
ты, перпендикулярной заданной плоскости траектории. Подоб¬ 
ные комбинированные автономные системы управления обычно 
относятся к тому классу систем управления, к которому принад¬ 
лежит система управления курсом ракеты, так как эта система 
всегда является значительно более сложной, чем система управ¬ 
ления высотой полета или углом тангажа, и, кроме того, именно 
система управления курсом ракеты обычно выполняет функцию 
вычисления пути ракеты вдоль заданной траектории и момента 
перевода ее в пикирование на цель. В соответствии с этим систе¬ 
ма управления, формирующая параметры управления в соответ¬ 
ствии с формулами ( 10 . 2 . 2 ), называется гироскопической, а си¬ 
стема управления баллистической ракетой, формирующая пара¬ 
метр управления Д] по первой формуле ( 10 . 2 . 2 ), а параметр 
управления Д 2 по второй формуле (10.2.9) путем интегрирования 
соответствующей измеренной составляющей ускорения раке¬ 
ты, — инерциальной. 

К более сложным комбинированным автономным системам 
управления относится, например, инерциальная система с кор¬ 
рекцией вычисленного местонахождения ракеты относительно 
земной поверхности по земным ориентирам (например, по карте 
местности). Эта коррекция может осуществляться непрерывно 
или дискретно через определенные интервалы времени. 



Глава П 


ГИРООРИЕНТАТОРЫ 


§ 11.1. ПРОГРАММНЫЕ УСТРОЙСТВА 

В автономных системах информация о цели управления, ус¬ 
ловиях полета ракеты и работе аппаратуры системы управления 
задается в виде программы полета. Программа полета включает 
совокупность зависимостей, связывающих элементы движения 
ракеты и время, и систему команд, обеспечивающих определен¬ 
ную последовательность режимов работы аппаратуры системы 
управления и двигательной установки (включение, выключение, 
разблокировка, форсаж, отделение ступеней в баллистических 
ракетах и т. п.). 

При наложении связей на ориентацию продольной оси раке¬ 
ты программа полета определяет зависимость углов тангажа 
и рыскания от времени. Типичным случаем является следующая 
зависимость этих углов от времени: 

» П «=а 0 + М + а г і' + а ъ і\ ф п = 0, (11.1.1) 

где а 0 , а і, а 2 , а 3 • — постоянные коэффициенты, определяемые на¬ 
чальными и конечными условиями полета ракеты на участке 
применения данной программы. Если, например, пуск ракеты 
производится с самолета-носителя в режиме горизонтального по¬ 
лета и требуется вывести ракету к моменту времени і\ на другую 
высоту полета в горизонтальный режим полета, то коэффициен¬ 
ты а 0 , а\, ао, а 3 определяются начальными й п (0) = 9 п (0) г О и 
конечными Я п (Л) ~ (Л) = 0 условиями. Эти условия дают 

четыре уравнения для определения неизвестных коэффициентов 
«о, а.\, а 2 , а % в первой формуле (11.1.1). 

Программы полета типа (11.1.1) применяются для крылатых 
ракет на участках маневрирования и баллистических ракет на 
активном участке траектории. В простейшем случае, когда тре¬ 
буется, чтобы продольная ось ракеты сохраняла заданное на¬ 
правление, программа полета определяется условием & п —']' п =0. 

При наложении связей на компоненты вектора скорости про¬ 
грамма полета определяет зависимость углов, определяющих 
направление вектора скорости, от времени, а в случае регули- 
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рования тяги двигателя — и зависимость величины скорости ра¬ 
кеты от времени. 

В баллистических ракетах, кроме того, программа полета 
определяет момент выключения тяги двигателя. Это выключе¬ 
ние производится при достижении текущей скорости полета 
заданной расчетной величины ѵ к или при равенстве нулю задан¬ 
ной функции от текущих ѵ, 6, х, у и расчетных значений г\, Ѳ к , 
х к , у к элементов движения, определяющих рассеивание балли¬ 
стических ракет по дальности 

ѵ —- ѵ к или 

I (х - х к ) + с. 2 (у—у к ) + с^Іѵ-ѵ^ + с^Н - Ѳ к ) = 0, (11.1.2) 

где с и с-2, с 3 , с± — частные производные дальности полета ракеты 
по переменным х, у, п, Ь соответственно, взятые в точке х — х к , 
У— У к, ѵ = ѵ„ 9 = К- 

При наложении связей на координаты центра массы ракеты 
программа полета включает уравнения траектории полета и в 
общем случае требуемый закон движения ракеты. 

При наложении связей на высоту полета программа полета 
включает зависимость высоты полета от времени Н п ( і ) или прой¬ 
денного пути Н„ ($) 

Программа полета, которая закладывается в автономную си¬ 
стему управления перед стартом ракеты, хранится в программ¬ 
ном устройстве. В состав программного устройства входят запо¬ 
минающие и хронирующие устройства. 

Хронирующие устройства являются датчиками точного вре¬ 
мени, обеспечивающими синхронизацию управляющей инфор¬ 
мации по времени и стабильность вращения различных двигате¬ 
лей (гиромоторы, двигатели лентопротяжных механизмов и 
т. п.). Хронирующее устройство обычно реализуется в виде гене¬ 
ратора гармонических колебаний с высокой стабильностью пара¬ 
метров колебаний. 

Электронные генераторы, стабилизированные кварцем, име¬ 
ют хорошую стабильность частоты колебаний при условии сохра¬ 
нения постоянства температуры кристалла кварца. С этой целью 
пластинка кварца помещается в термостат. К недостаткам квар¬ 
цевого генератора следует отнести высокую частоту собственных 
колебаний, составляющую примерно 100 кгц. Поэтому для при¬ 
менения их в низкочастотных схемах требуется большое коли¬ 
чество делителей частоты. Это вносит дополнительные ошибки, 
вследствие нестабильности работы электронных схем. Часы, по¬ 
строенные на основе кварцевого генератора, имеют среднее 
квадратическое отклонение ухода порядка а ( = 0,001 сек)сутки. 

Для использования в схемах низкой частоты более удобен 
генератор, стабилизированный камертоном. 

На рис. 11.1.1 приведена одна из возможных схем камертон¬ 
ного генер'атора. Камертон, настроенный на частоту 960 гц. 
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включен в анодно-сеточную цепь ламп Л1, Л2. При колебаниях 
камертона изменяется индуктивное сопротивление катушки в 
сеточной цепи лампы Л1. Сигнал, усиленный в лампе Л1, сни¬ 
мается с анода этой лампы и подается на управляющую сетку 
триода Л2 С анода триода Л2 сигнал через разделительный кон¬ 
денсатор С 2 подается обратно к управляющей катушке камерто¬ 
на. Это создает регенеративную обратную связь, обеспечиваю¬ 
щую незатухающие колебания камертона. С анода лампы Л2 
имеется отрицательная обратная связь на катод лампы Л1. Эта 
;вязь улучшает стабильность параметров автоколебаний при из¬ 



менении внешних условий (колебания температуры, колебания 
напряжения источников питания и т. п.). Сопротивление Яі слу¬ 
жит для регулировки частоты колебаний. Генератор имеет два 
выхода: один на Т-обр-азный фильтр, настроенный на частоту 
960 гц и далее на различные схемы стабилизации частоты вра¬ 
щения гироприборов, и второй выход — к преобразователям 
частоты. 

Запоминающие устройства служат для хранения информации 
0 программе полета. При наличии системы телеметрии запоми¬ 
нающие устройства могут использоваться для накопления ин¬ 
формации об условиях полета с последующей передачей ее на 
командный пункт. 

Основными характеристиками запоминающих устройств яв¬ 
ляются емкость, время обращения и точность работы. Под ем¬ 
костью понимается максимальное количество информации, из¬ 
меряемое в двоичных знаках, которые можно поместить в запо¬ 
минающее устройство. 

Временем обращения называется время, необходимое для 
записи и считывания информации. 
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Точность работы запоминающего устройства определяется 
точностью изготовления и шумами электронных и магнитных 
элементов схем. 

Конструкции запоминающих устройств чрезвычайно разно¬ 
образны. В системах управления ракет в качестве запоминаю¬ 
щих устройств применяются кулачковые механизмы, функцио¬ 
нальные потенциометры и устройства с магнитной записью. 

Кулачковые механизмы позволяют осуществить запоминание 
непрерывных или дискретных функций времени путем придания 



кулачку соответствующего профиля. Одна из возможных схем 
простейшего программного кулачкового устройства приведена 
на рис. 11.1.2. Двигатель — электромагнит, работающий в им¬ 
пульсном режиме от переменного тока, вращает с постоянной 
скоростью кулачок, который гибкой металлической лентой свя¬ 
зан с основанием потенциометра. Пружина обеспечивает прижа¬ 
тие ленты к кулачку. Разность потенциалов между движками 
потенциометра является выходным напряжением. Если движки 
потенциометра связаны с рамкой гироскопа, то выходное на¬ 
пряжение будет пропорционально разности текущего и про 
граммного углов, вследствие поворота рамки гироскопа вместе 
с движками, и поворота основания потенциометра, связанного 
с кулачком: 

и.ы х = А (»-»„), (Л. 1.3) 

где & — угол, измеряемый гироскопом, & п — программный угол; 
к — коэффициент пропорциональности, равный к = щ/і, где 
щ — напряжение питания потенциометра, а I — его длина в 
угловой мере. 

Кулачковые программные устройства весьма просты и по точ¬ 
ности хранения и воспроизведения функций времени, как прави- 
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рэ, отвечают требованиям практики. Однако для хранения не¬ 
скольких функции времени требуется соответствующее количест- 
іво кулачков. Кроме того, быстрая смена программ в этом случае 
невозможна, так как требует смены кулачков. В связи с этими 
недостатками кулачковые программные устройства применяют¬ 
ся лишь в автономных системах с простейшими программами. 


Лента 



Рис. 11.1.3 


Функциональные потенциометры, используемые в качестве 
Запоминающих устройств, по своим характеристикам принципи¬ 
ально ничем не отличаются от кулачковых устройств и, следова¬ 
тельно, обладают теми же преимуществами и недостатками. 

Запоминающие устройства с магнитной записью имеют вы¬ 
сокие показатели по емкости и времени обращения. Это позво¬ 
ляет использовать их в программных устройствах с большой 
Пропускной способностью. Конструктивно устройство с магнит¬ 
ной записью представляет собой миниатюрный магнитофон. 
Одна из возможных схем подобного устройства показана на 
рис. 11.1.3. Ферромагнитная лента имеет несколько дорожек 
записи. На каждой дорожке записываются две функции времени 
в форме импульсной модуляции двух гармонических несущих: 
одной с частотой 200 гц, а другой с частотой 400 гц. Считывание 
Информации с ленты осуществляется с помощью датчиков, коли- 
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чество которых равно числу дорожек записи. С выхода каж¬ 
дого датчика сигнал проходит через усилитель и далее через 
фильтры, настроенные на частоту 200 и 400 гц соответственно. 
Фильтры позволяют разделить временные функции на два кана¬ 
ла. Тиратроны и реле служат для улучшения формы импульсных 
сигналов. Движение ленты осуществляется лентопротяжным 
механизмом, в состав которого входят двигатель, имеющий ста¬ 
билизированную скорость вращения, и быстродействующая муф¬ 
та сцепления. 

Запоминающие устройства играют важную роль в системах 
телеметрии, обеспечивая накопление информации на длительном 
промежутке времени и передачу ее (считывание) в короткий 
отрезок времени. Такой способ передачи особенно необходим 
для космических летательных аппаратов вследствие ограничен¬ 
ности энергетических возможностей источников питания. 

§ 11.2. СХЕМЫ ГИРООРИЕНТАТОРОВ 

Гироскопические системы управления обеспечивают стаби¬ 
лизацию продольной оси ракеты относительно некоторой, в об¬ 
щем случае вращающейся системы отсчета. Для случая, когда 
положение ракеты определяется по отношению к земной системе 
координат, параметры управления можно записать в виде 

Д, = й-&п, Д 2 “=Ф-Ф„. (П.2.1) 

Отсюда следует, что для формирования параметров управления 
в гироскопических системах управления необходимы программ¬ 
ные устройства и измерители углов тангажа и рысканья. В ги 
роскопических системах одновременно производится измерение 
и угла крена, необходимого для системы стабилизации ракеты 
относительно продольной оси. Поэтому в дальнейшем везде бу¬ 
дет говориться об измерении трех углов, определяющих ориен¬ 
тацию корпуса ракеты. 

В гироскопических системах в качестве измерителей углов 
положения ракеты используются гироориентаторы системы 
гироскопических измерителей, обеспечивающие измерение трех 
углов положения ракеты, т. е. определение ориентации осей ра¬ 
кеты. Возможны следующие схемы применения гироприборов 
для построения гироориентаторов: два трехстепенных свобод¬ 
ных гироскопа; трехстепенная гироплатформа; три двухстепен¬ 
ных (скоростных) гироскопа. 

Трехстепенной свободный гироскоп сохраняет неизменным 
направление вектора кинетического момента К. Однако практи¬ 
чески создать свободный гироскоп, на который не действовали 
бы никакие моменты и точка подвеса которого в точности совпа¬ 
ла бы с его центром массы, невозможно. Фактически на гиро¬ 
скоп всегда действуют незначительные возмущающие моменты, 
приводящие к медленному изменению направления вектора К. 
Это явление называется уходом или дрейфом гироскопа. 
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Если установить трехстепенной свободный гироскоп на раке¬ 
ту, то можно определить направление любой прямой по отноше¬ 
нию к вектору кинетического момента гироскопа, В частности, 
можно определить направление продольной и поперечной осей 
ракеты. Как известно из теории прикладной гироскопии [13, 20], 
с большой точностью можно считать, что направление вектора 
кинетического момента гироскопа совпадает с осью вращения 
ротора гироскопа. Поэтому практически за начало отсчета углов, 
определяющих направление продольной или поперечной осей 
ракеты, принимается ось вращения ротора гироскопа. Сигналы, 
пропорциональные углам, снимаются с помощью потенциометри¬ 
ческих, индуктивных, фотометрических и прочих датчиков, уста¬ 
новленных на рамках внутреннего и внешнего колец карданова 
подвеса гироскопа. Один трехстепенной гироскоп позволяет из¬ 
мерить два угла между заданным направлением и осью ротора 
гироскопа. Два трехстепенных гироскопа, установленные на ра¬ 
кете так, что векторы их кинетических моментов перпендику¬ 
лярны, образуют систему координат, две оси которой определя¬ 
ются направлениями векторов кинетических моментов гироско¬ 
пов. Третья ось может быть определена дополнительным усло¬ 
вием, что система координат является правой или левой. По 
отношению к этой системе координат и определяется положение 
■ корпуса ракеты. Систему координат, образованную кинетически¬ 
ми моментами гироприборов, будем называть опорной системой 
координат. Таким образом, два трехстепенных гироскопа с пер¬ 
пендикулярно расположенными кинетическими моментами об¬ 
разуют гироориентатор. 

Углы рысканья, тангажа и крена определяют положение свя¬ 
занной системы координат по отношению к земной системе коор¬ 
динат. Следовательно, для измерения этих углов с помощью 
свободных гироскопов необходимо произвести начальное согла¬ 
сование опорной системы координат с земной системой коорди¬ 
нат, т. е. небходима начальная выставка гироприборов. Выставка 
гироприборов производится непосредственно перед их разарре- 
тированием. 

Земная система координатРх^у^вращается вследствие вра¬ 
щения Земли и движения ракетьГ относительно Земли. Кроме 
того, на гироскоп действуют возмущающие моменты, в резуль¬ 
тате чего кинетический момент гироскопа прецессирует с неко¬ 
торой угловой скоростью ухода <о у . Поэтому после начального 
согласования в момент старта ракеты опорной системы коорди¬ 
нат, создаваемой гироприборами, с земной системой координат 
в последующие моменты времени эти системы отсчета совпадать 
не будут. Угловое смещение опорной системы координат отно¬ 
сительно земной системы координат называется девиацией. На 
рис. 11.2.1 показаны углы е,, а 2 , е 3 , определяющие взаимное по¬ 
ложение земной Рх е у к г я и опорной Рхуг систем координат. 

Угловая скорость от, вращения земной системы координат 
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включает две составляющие: угловую скорость вращения Земли 
<й 3 и угловую скорость (о г , обусловленную движением ракеты 
относительно Земли. 


м,=®з + о) г . (11.2.2) 

Для определения угловой скорости девиации гироскопа обратим 
движение, предположив, что земная система координат непод¬ 
вижна, а опорная система координат вращается с угловой ско¬ 
ростью — (О]. Полная угловая скорость девиации определяется 
формулой 

(Од == — со, + ю у . (11.2.3) 


Так как практически можно учесть в формуле (11.2.3) только 
регулярную составляющую со,, то за угловую скорость девиации 
принимают — со,. 

Для непрерывного совмещения опорной системы координат 
с земной системой координат применяется геометрическая кор¬ 
рекция гироскопов или аналитическая коррекция. Аналитическая 
коррекция заключается в том, что к измененным углам до¬ 
бавляются величины, пропор¬ 



циональные интегралам от со¬ 
ответствующих проекций векто¬ 
ра угловой скорости со,. Эти 
поправки вычисляются для 
программного закона движе¬ 
ния ракеты как функции вре¬ 
мени полета и хранятся в за¬ 
поминающем устройстве. В 
случае геометрической коррек¬ 
ции гироприбора к нему при¬ 
кладывается корректирующий 
момент, пропорциональный уг¬ 
ловой скорости со,, 


Рис. 11.2.1 


М к = со, X А"- (11.2.4) 


Проекции корректирующего момента на оси рамок карданова 
подвеса, на которых установлены датчики, могут быть опреде¬ 
лены, если известны программная траектория полета и установ¬ 
ка гироприбора. Гироориентаторы, включающие два свободных 
гироскопа, применяются на крылатых и баллистических ракетах 
с небольшой дальностью управляемого полета. 

Измерение углов ориентации корпуса ракеты с помощью 
гиростабилизированной платформы принципиально не отличает¬ 
ся от измерения с помощью свободных гироскопов. Гироплат¬ 
форма является гироориентатором и представляет собой слож¬ 
ную механическую систему, включающую платформу (плиту) в 
кардановом подвесе с тремя степенями свободы относительно 
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корпуса ракеты и три расположенных на платформе двухстепен¬ 
ных гироскопа (или два трехстепенных гироскопа). За счет на¬ 
личия степеней свободы у платформы каждый гироскоп полу¬ 
чает по отношению к корпусу ракеты еще одну степень свободы 
и, таким образом, фактически является трехстепенным гироско¬ 
пом. В целом гироплатформа имеет девять степеней свободы 
относительно корпуса ракеты. Схема гироплатформы приведе¬ 
на на рис. 11.2.2. На платформе установлены три гироскопа, 
имеющие кинетические моменты Я",, Л" 2 , Направления векто¬ 
ров кинетических моментов гироскопов можно установить так, 
чтобы они были в начальный момент взаимно перпендикулярны, 



и принять эти направления за оси земной системы координат. 
Таким образом, система координат Рхуг, жестко связанная с ги¬ 
роплатформой, материализует земную систему координат. Изме¬ 
рение углов ориентации корпуса ракеты по отношению к опор¬ 
ной системе координат производится датчиками углов ДУ, уста¬ 
новленными на осях рамок карданова подвеса. Выставка гиро¬ 
платформы и коррекция ее положения осуществляются датчика¬ 
ми моментов ДМ —двигателями, работающими в обычном или 
заторможенном режиме. 

Как правило, гироплатформы строятся на принципе силовой 
стабилизации. Это означает, что платформа удерживается в за¬ 
данном положении не за счет кинетических моментов гироскопов, 
а за счет моментных двигателей. Использование гироскопов 
только как датчиков углов позволяет применять малогабарит- 

17. 
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ные поплавковые гироскопы, что значительно уменьшает общие 
размеры гироплатформы. 

Поплавковые гироскопы являются прецизионными прибора¬ 
ми, имеющими точность на один-два порядка выше, чем у обыч¬ 
ных трехстепенных гироскопов. Добиться значительного повы¬ 
шения точности в поплавковых гироскопах удалось за счет 
уменьшения трения в опорах подвеса. Ротор гироскопа в кожухе 
помещается в жидкость с удельным весом, равным удельному 
весу кожуха с ротором гироскопа. Вследствие равенства удель¬ 
ных весов кожух имеет плавучесть и трение в опорах подвеса 
отсутствует. 

На рис. 11.2.3 представлена схема поплавкового гироскопа. 
На оси вращения поплавка расположены датчик угла и датчик 
момента. Ось Рг является осью вращения ротора гироскопа, 



Рис. 11.2.3 


а ось Рх — осью вращения кожуха. Измерительной осью поплав¬ 
кового гироскопа является ось Ру. Если поплавковый гироскоп 
вращается относительно оси Ру с угловой скоростью ш у , то воз¬ 
никает угловая скорость прецессии поплавка относительно оси 
Рх-ы х . 

Относительно оси Рх на поплавок действуют моменты: инер¬ 
ционный момент Уд. Шд., гироскопический момент К<*> у , момент от 
сил вязкого трения жидкости “л момент от датчика момента 
(корректирующий момент) М к и случайный возмущающий мо¬ 
мент Х({). Поэтому уравнение движения поплавка имеет вид: 

Л ш л- + = — Кы у + М к + X ( і ), (11.2.5) 

где- Уд.— момент инерции поплавка относительно оси Рх\ И~ — 
коэффициент демпфирования за счет сопротивления жидкости; 
К - кинетический момент гироскопа. Обозначая угловые скоро¬ 
сти вращения через производные углов х = ш д ., е=ш >1 , интегри- 
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руя один раз уравнение (11.2.5) при нулевых начальных усло¬ 
виях и полагая М к = X <= 0, получим" 

(Тр+ ])х= — ке, (11.2.6) 

где Т ~ ^^к А , к — К\к л . Отсюда следует, что поплавковый гиро¬ 
скоп является инерционным измерителем угла * поворота при¬ 
бора относительно оси Ру. Постоянная времени имеет порядок 
Т — 0,001 -г- 0,0035, коэффициент к — 1 л- 2. Название «интег¬ 
рирующий» происходит от эффекта интегрирования, возникаю¬ 
щего в поплавковом гироскопе за счет вязкого трения в жидко¬ 
сти. В этом нетрудно убедиться, положив в (11.2.6) к а = 0 
(эффект интегрирования исчезает). Выходным сигналом поплав¬ 
кового гироскопа является напряжение, снимаемое с датчика 
угла и —к г х, где & г = 0,2-г- 1,2 в/град. Уравнения движения по¬ 
плавковых гироскопов, установленных на гироплатформе, при¬ 
ведены в приложении 3. Сведения о конструкции и характеристи¬ 
ках поплавковых гироскопов имеются в [22]. 

Гироплатформа является более сложным устройством, чем 
два трехстепенных гироскопа. Поэтому для измерения трех углов 
ориентации корпуса ракеты предпочтительнее применять два 
трехстепенных гироскопа. Однако, как мы увидим далее, приме¬ 
нение гироплатформы позволяет одновременно с измерением 
углов ориентации корпуса ракеты решать и другие задачи фор¬ 
мирования параметров управления в автономных системах. 
Поэтому гироплатформы широко применяются в автономных 
системах. Уравнения движения гироплатформы даны в прило¬ 
жении 3. 

Гироориентаторы, построенные по схеме гироплатформы, 
применяются на баллистических ракетах «Атлас», «Титан», «Ми- 
нитмен», ракете —носителе искусственных спутников «Атлас- 
Кентавр», крылатой ракете «воздух—земля» «Хаунд-Дог» 

. (США) и других управляемых ракетах. Кроме того, гироплат¬ 
формы широко используются в навигационных системах самоле¬ 
тов, кораблей и подводных лодок [40]. 

Гироплатформа Р-300 (фирма Литтон, США) имеет следую¬ 
щие параметры: вес 6,8 кг, габариты 240X152X163 мм, потреб¬ 
ляемая мощность 125 вт (включая обогрев поплавковых гиро¬ 
скопов). Гироплатформа имеет 4 рамки и помещается в гермети¬ 
ческий кожух, заполняемый смесью водорода и азота под 
давлением 1 атм. На платформе установлены два поплавковых 
трехстепенных гироскопа и три акселерометра. Поплавковые 
гироскопы имеют следующие данные: вес — около 900 г, габа¬ 
риты — 53X74 мм, среднее квадратическое отклонение угловой 
скорости ухода 0,003 градЫас, максимальная угловая скорость 
прецессии 300 град/сек, кинетический момент 0,7 • 10 б гем 2 ! сек, 
срок службы 20000 час. Каждый .акселерометр имеет вес 74 г, 
порог чувствительности 2 . 10~ 5 § и габариты 20X13X37 мм [41]. 

Измерение углов ориентации корпуса ракеты с помощью 
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двухстепенных гироскопов осуществляется путем измерения 
угловых скоростей вращения корпуса ракеты’и последующего 
интегрирования этих скоростей. Оси измерения двухстепенных 
гироскопов располагаются по осям связанной системы коорди¬ 
нат. Выставка опорной системы координат в данном случае за¬ 
ключается в установке начальных напряжений на интеграторы в 
зависимости от положения корпуса ракеты. При установке 
нулевых начальных условий положение опорной системы коор¬ 
динат будет соответствовать положению связанной системы коор¬ 
динат в^ момент начала измерения. Таким образом, для выставки 
опорной системы координат по отношению к земной системе 
координат необходимо знать положение корпуса ракеты по от¬ 
ношению к земной системе координат в момент выставки. Если 
положение корпуса известно, то заданием начальных условий на 
интеграторы можно произвести аналитическую выставку опор¬ 
ной системы координат. Основным недостатком данной схемы 
гироориентатора являются жесткие требования к точности изме¬ 
рения угловых скоростей и необходимость использования вычи¬ 
слительного устройства. Вычислительное устройство по измерен¬ 
ным компонентам вектора угловой скорости ракеты ш дѵ ш Уі , ш г 
определяет углы тангажа, рысканья и крена, связанные с вели¬ 
чинами <в*„ ш Уі , м г , уравнениями (1.2.25). 

§ 11.3. УСТАНОВКА ГИРОПРИБОРОВ НА РАКЕТАХ 

Одним из факторов, определяющих точность работы гиро¬ 
приборов, является установка гироприборов на ракете. В понятие 
установки гироприбора входят: место расположения гироприбо¬ 
ра в ракете и ориентации осей рамок карданова подвеса относи¬ 
тельно корпуса ракеты и земной системы координат. Рассмот¬ 
рим влияние ориентации осей рамок карданова подвеса на 
точность измерения углов. 

При любой ориентации осей свободного гироскопа (гироплат¬ 
формы) углы ориентации корпуса ракеты относительно оси вра¬ 
щения ротора гироскопа измеряются принципиально неточно 
вследствие того, что оси, относительно которых отсчитываются 
углы ориентации корпуса ракеты, не совпадают с осями незави¬ 
симых поворотов карданова подвеса. Эти ошибки измерения яв¬ 
ляются кинематическими ошибками и носят название карданных 
ошибок гироскопа (гироплатформы). Углы поворота рамок кар¬ 
данова подвеса гироскопа: ѵ, — угол поворота внешней рамки 
относительно корпуса ракеты и ѵ., •— угол поворота внутренней 
рамки относительно внешней рамки, в общем случае не равны 
измеряемым углам, а являются некоторыми функциями всех трех 
углов ориентации корпуса ракеты относительно земной системы 
координат: ѵ, = ѵ, (ф, 8-, -р, ѵ 2 = ѵ 2 (ф, 8, 7). 

Если трехстепенной гироскоп предназначен для измерения 
двух углов, то возникает задача выбора оптимальной установки. 
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іббеспечивающей минимальные карданные ошибки. Для сведения 
|к минимуму карданных ошибок необходимо применять опреде¬ 
ленные правила установки гироскопов на ракетах. Эти правила 
определяют ориентацию оси ротора гироскопа по отношению 
к земной системе координат Рх и ориентацию оси внешней 

рамки карданова подвеса гироскопа по отношению' к связан¬ 
ной системе координат Рх\уіг\. В соответствии с этим, каждая 
установка гироскопа обозначается двумя буквами. Первая бук¬ 
ва определяет положение оси ротора гироскопа в земной систе¬ 
ме координат, а вторая буква определяет положение оси внеш¬ 
ней рамки в связанной системе координат. Например, записьх у, 
означает, что ось ротора гироскопа направлена по осиРх^, а ось 
внешней рамки — по оси Ру\. Совершенно очевидно, что трех¬ 
степенной гироскоп не позволяет измерить угол поворота отно¬ 
сительно оси его ротора, поэтому из записи х^ у, следует, что при 
данной установке нельзя измерить угол крена 7 , а можно изме¬ 
рить только углы ’Ь и &. 

Перечислим три правила установки трехстепенных гироско¬ 
пов. 

1. Нельзя использовать установку, в которой главная ось 
гироскопа и ось внешней рамки лежат в плоскости наибольшего 
разворота ракеты. Это обусловлено тем, что в реальных конст¬ 
рукциях гироскопов вследствие наличия токоподводов углы пово¬ 
рота рамок карданова подвеса ограничены поворотом примерно 
на 60°. Поэтому при поворотах, превышающих этот угол, внут¬ 
ренняя рамка карданова подвеса становится на упор, и гироскоп 
теряет свое основное свойство — неизменность 'направления 
оси ротора. 

2 . Необходимо из возможных установок выбрать такую, кото¬ 
рая дает наименьшие карданные ошибки. Это правило особенно 
важно при больших маневренных возможностях ракеты, когда 
углы разворота ракеты могут быть большими. Поэтому при вы¬ 
боре типа установки следует учитывать маневренные" возмож¬ 
ности и условия боевого применения ракеты. 

3. Из равноценных установок необходимо выбрать такую, при 
которой измеряемый угол определяется датчиком внешней рам¬ 
ки карданова подвеса. 

В табл. 11.3.1 представлены все возможные типы установок 
трехстепенных гироскопов на ракете. В таблице приведены на¬ 
звания гироскопов, которые определяются направлением оси 
ротора, обозначения установок и углы ѵ,=ѵ 1 (Д, Я, у ), ѵ г =.-ѵ 2 (ф, 0-, 7), 
вычисленные для случая измерения тройки углов Эйлера ф, 9 , 7 
при произвольных и малых значениях углов. 

Второй элемент установки — место расположения гиропри¬ 
бора в ракете — также в значительной мере определяет харак¬ 
тер работы гироприбора. Наиболее существенными факторами, 
которые необходимо учитывать при выборе места установки 
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гироприбора, являются перегрузки, вибрации и изгибные колеба¬ 
ния конструкции ракеты. 

Вибрации и изгибные колебания ракеты в основном опреде¬ 
ляются работой двигательной установки и жесткостью конструк¬ 
ции корпуса ракеты. Для уменьшения влияния вибраций не 
следует располагать гироприборы в непосредственной близости 
от источников вибрации. Эффективным средством уменьшения 
влияния вибраций является упругая подвеска ' гироприборов 
обеспечивающая демпфирование колебаний. 

Влияние изгибных колебаний корпуса на работу гироприбо¬ 
ров особенно сильно проявляется в баллистических ракетах, 
имеющих малую жесткость конструкции и жидкое наполненію 
баков. Изгибные колебания корпуса ракеты имеют сложный 
характер. Приближенно можно представить эти колебания как 
совокупность конечного числа гармонических колебаний. Схема¬ 
тическое изображение изгибных колебаний корпуса ракеты по 
первой гармонике показано «а рис. 11.3.1. По длине корпуса 



Рис. 11.3.1 


ракеты укладывается несколько периодов колебаний. Рассмат¬ 
ривая рис. 11.3.1, нетрудно понять, что в зависимости от места 
установки гироприбора его показания будут существенно раз¬ 
личны. Например, при установке трехстепенного гироскопа в 
пучности (точка А) изгибные колебания корпуса не будут изме¬ 
ряться гироскопом. Если установить трехстепенной гироскоп в 
узле (точка Б), то гироскоп будет измерять как углы поворота 
корпуса относительно центра массы, так и изгибные колебания. 
В результате точность показаний трехстепенного гироскопа рез¬ 
ко ухудшится. Это может привести к снижению качества работы 
системы стабилизации. Качество стабилизации может стать на¬ 
столько плохим, что система потеряет устойчивость. 

Приведенные рассуждения в отношении трехстепенного 
гироскопа справедливы и для гиростабилизированной платформы. 
Что касается двухстепенного гироскопа, то его расположение 
в узле (точка Б ) приведет к максимальной ошибке в измерении 
угловой скорости вращения корпуса ракеты относительно цент¬ 
ра массы, поскольку в данной точке скорость изгибных колеба¬ 
ний максимальна. » 

Изложенное показывает, что для выбора места установки 
гироприборов в ракетах с большими изгибнымц колебаниями 
корпуса необходимо знать, как располагаются узлы и пучности 
колебаний по длине корпуса ракеты. Эти данные могут быть 
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получены расчетным путем и уточнены в процессе эксперимен¬ 
тальных пусков ракет. 

С точки зрения уменьшения перегрузок, действующих на 
гироприборы, их следует располагать вблизи центра массы ра¬ 
кеты. При этом перегрузки, дополнительно возникающие при 
движении ракеты относительно центра массы, не будут оказы¬ 
вать влияния на гироприборы. 

Рассмотрим примеры применения изложенных правил и таб¬ 
лицы 11.3.1 для выбора установки гиропрнборов. 

Пример 1. Определить установки трехстепенных гироскопов для ракет, 
имеющих большой диапазон изменения угла 'Ь ' и малый диапазон изменения 
углов 8 , г- В соответствии с изложенными правилами, из таблицы установок 
следует исключить установки х & г л и х\, в которых ось ротора гироскопа 
и ось внешней рамки лежат в плоскости наибольшего разворота (плоскость 
Рх Е г е ). .Для измерения угла ф имеем установки- х е у, и г„ у,. Обе уста¬ 
новки обеспечивают измерение угла ф при наличии углов 9 и г с примерно 
одинаковыми карданными ошибками. Так как датчики углов в обеих установ¬ 
ках связаны с внешней рамкой гироскопа, то эти установки равноценны. 

Для измерения угла 9 имеем установки х^Уъ ѵ%Х\. ѵ е 2 ]. В первых двух 
установках датчики углов связаны с внутренней рамкой карданова подвеса, 
в последней — с внешней рамкой. Сравнивая установки х е у г и у е х ь видим, что 
вторая установка не имеет карданных ошибок и поэтому более выгодна, чем 
первая. Установка у$г\ не имеет карданных ошибок при условии 7 = 0 , поэто¬ 
му эту установку выгодно применять для измерения угла тангажа 9 в случае 
наличия системы стабилизации по углу крена, обеспечивающей точность 
«1 < I 2 °. 

Для измерения угла 7 имеем установки у е х г , у { ,г ] и г^у ѵ Так как первая 
установка обеспечивает измерение угла 7 без^карданных ошибок, то она обла¬ 
дает преимуществом по отношению к двум остальным, измеряющим этот угол 
с карданными ошибками. Кроме того, в установке у*,-*'! датчик угла распо¬ 
ложен на внешней рамке. 

Таким образом, для рассматриваемого случая можно рекомендовать уста¬ 
новки Хц У\ или г г _Ѵ] для измерения угла ф и установку у е х г для изме¬ 
рения углов 7 и 9. 

Пример 2. Определить установки трехстепенных гироскопов для изме¬ 
рения углов ориентации корпуса баллистической ракеты относительно земной 
системы координат. Ракета стартует вертикально вверх. Программные зна¬ 
чения углов равны: 

Фп = 7 п = О, 9 П = а 0 + а г { + а 2 I*. 

■Следовательно, в процессе управляемого полета углы рысканья и крена бу¬ 
дут малыми, а угол тангажа будет изменяться в больших пределах. Выберем 
установку гироскопа для измерения угла тангажа. В соответствии с табл. 11.3.1 
для измерения угла тангажа можно использовать гироскоп тангажа — рыс¬ 
канья и гироскоп крена — тангажа. 

Согласно первому правилу, из возможных четырех установок исключают¬ 
ся установкии у^л',,в которых ось ротора и ось внешней рамки лежат в 
вертикальной плоскости (плоскость большого изменения угла тангажа). Две 
оставшиеся установки х^2\, Ѵ% г \ удовлетворяют второму и третьему правилам 
установки гироприборов и поэтому в данном случае равноценны. Действитель¬ 
но, угол тангажа в обеих установках измеряется датчиком, установленным на 
внешней рамке, а карданные ошибки малы, вследствие малости углов рыс¬ 
канья и крена. Обычно в баллистических ракетах гироскоп тангажа — рыс¬ 
канья, ■ имеющий установку х е г л , используется для измеоения только угла 
тангажа. Поэтому данный гироскоп получил название гирогоризонта. 

Для измерения углов рысканья и крена в системах управления баллисти¬ 
ческих ракет применяется гировертикант — трехстепенной гироскоп, имеющий 
установку 2 Н Уі- 
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§ 11.4. ТОЧНОСТЬ ГИРООРИЕНТАТОРОВ 

Точность формирования параметров управления в гироско¬ 
пических системах определяется точностью измерения углов 
ориентации корпуса ракеты ф, & и точностью выдачи программ¬ 
ных значений этих, углов. Как правило, точность программных 
устройств очень высока, и ошибки в формировании параметров 
управления в основном определяются гироскопическими прибо¬ 
рами. 

Ошибки измерения углов ориентации связанной системы ко¬ 
ординат по отношению к земной являются следствием ошибок 
в реализации земной системы координат и ошибок в съеме сигна¬ 
лов с датчиков углов. В свою очередь ошибки в реализации зем¬ 
ной системы координат определяются ошибками выставки гиро¬ 
приборов и уходом гироскопов. Если земная система координат 
рассматривается как неинерциальная система отсчета, то ощиб- 
ки в реализации земной системы координат будут определяться 
также ошибками коррекции девиации гироприборов. Ошибки в 
съеме сигналов, зависящих от измеряемых углов, определяются 
кинематикой колец карданова подвеса (карданные ошибки) и 
шумами датчиков. 

Измеренные значения параметров управления представим 
в виде 

Д 1 И = й и -Й п , Д ги -= фи — фп- (11.4.1) 

где о и —измеренные значения углов тангажа и рысканья. 

Измеренные значения углов тангажа, рысканья и крена отли¬ 
чаются от фактических углов вследствие рассмотренных выше 
ошибок. Запишем эти углы, выразив отдельно ошибки, обуслов¬ 
ленные различными причинами 

& и = — ѵ і (Ф> т) + е ю + И (і) + (I), 

Фи— ѵ 5 (Ф. 4, у) + г 2 ;> + г 2 (0 + ({), ( 1 1.4.2) 

Ти — — ѵ з (Ф> Т) + г ао + г з (0 + * 3 ((), 

где ѵ, (ф, й, -у), ѵ 2 (ф, й, у), ѵ 3 (ф, О. у)— углы поворота рамок кар¬ 

данова подвеса, е 10 , з 20 , г 30 — ошибки выставки гпроприборов, 
е, [і), е 2 (і), Е 3 (/) — ошибки в реализации земной системы коор¬ 
динат за счет ухода гироскопов и ошибок коррекции; Хі {I) , Х*(1) , 
Х 3 (і) — шумы датчиков углов, выраженные в угловой мере. 

Зависимости углов поворота рамок гироприборов ѵ,.ѵ 2 , ѵ 3 от 
измеряемых углов и роль карданных ошибок рассматривались 
в предыдущем параграфе. При соответствующей установке гйро- 
ллатформы и малых углах ф, й, у функции ѵ,, ѵ 2 , ѵ 3 приближенно 
равны ѵ, — й, Ѵ 2 ^ — ф, Ѵ 3 — у. 

Для определения вероятностных характеристик карданных 
ошибок необходимо провести вычисление, используя зависимо¬ 
сти ѵ, (ф, й, у), ѵ 2 (ф, й, у), ѵ 3 (ф, й, у) и вероятностные характерн- 
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сти™ случайных функций ф(0, & (і), 7 (/). Случайные функции 
ф (ч> ® (ч> Т (Н определяются характеристиками возмущающих 
моментов, действующих на ракету. 

Ошибки выставки гироприборов е 10 , е. 0 , е 30 являются случай¬ 
ными величинами. Вероятностные характеристики этих случай¬ 
ных величин определяются на основе анализа точности работы 
системы выставки. В большинстве случаев можно считать эти 
величины независимыми с нормальными законами распределе- 
гіия. Математические ожидания ошибок выставки равны нулю, 
а средние квадратические отклонения имеют порядок з=0, Р-ч-КУ. 

Ошибки в положении опорной системы координат по отноше¬ 
нию к земной системе координат е, (і), ф), ф зависят от ухода 
гироскопов и ошибок коррекции. Уход гироскопов в значитель¬ 
ной степени зависит от условий, в которых работают гироскопы, 
т. е. от условий полета ракеты. Для определения ухода необхо¬ 
димо рассматривать гироприбор как динамическую систему, на 
вход которой действуют возмущающие моменты. За выходную 
переменную гироприбора удобно принимать угловую скорость 
ухода, поскольку эта скорость обычно является стационарной 
случайной функцией времени. ’ 

Угловая скорость ухода гироскопа определяется моментами, 
возникающими от трения в осях карданова подвеса, от небалан¬ 
са массы, т. е. от несовпадения центра массы гироприбора с точ¬ 
кой пересечения осей подвеса, от неравножесткости конструкции 
гироприбора и от воздействия устройств, обеспечивающих связь 
гироприбора с другими устройствами (моменты от'гибких токо- 
подводов, моменты от трения движков потенциометров, моменты 
за счет магнитной реакции датчиков углов и обратной реакции 
датчиков моментов). 

Трение в осях гироскопа существенно зависит от принципа 
конструкции опор и качества их изготовления. Если опорами 
являются шарикоподшипники, то основное значение имеет сухое 
трение. Вязкое трение в этом случае очень мало и его можно не 
учитывать. Момент сухого .трения, действующий на ось подвеса, 
определяется выражением 

М т — М 0 8§п со, (11.4.3) 

где Мо — величина момента трения; ш— угловая скорость вра¬ 
щения оси относительно основания подвеса. Экспериментальные 
Данные показывают, что случайная величина Мд имеет распреде¬ 
ление Релея 

_ ЛѴ 

/( Л4 0 ) = ^е~ 2 ’\ (11.4.4) 

а- 

В трехстепенных свободных и интегрирующих гироскопах 
момент трения является преобладающим по сравнению с други¬ 
ми моментами. Поэтому при разработке новых образцов гйро- 
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приборов основное внимание уделяется вопросам уменьшения 
влияния трения. Для уменьшения сухого трения применяется 
конструкция шарикоподшипников с вращающимися средними 
кольцами. Схема устройства такого подшипника представлена 
на рис. 11.4.1. Средние кольца подшипника 1 вращаются двига¬ 
телем 2 в противоположных направлениях с периодическим ре¬ 
версированием. Реверсирование производится через время, кото¬ 
рое для различных образцов подшипников колеблется в преде¬ 
лах 12 25 сек. Вращение средних колец в противоположные 
стороны приводит к вычитанию моментов трения, действующих 
на одной оси. В результате момент трения в рассматриваемой 
конструкции шарикоподшипников уменьшается примерно на 



один порядок по сравнению с обычными конструкциями. Сред¬ 
нее квадратическое отклонение случайной величины М 0 для 
шарикоподшипников с вращающимися средними кольцами имеет 
порядок о =5 0,018 -ь 0,02 гем. 

Подшипники с вращающимися средними кольцами находят 
широкое применение в конструкциях опор рам кардановых под¬ 
весов гироприборов. Этот тип подшипников применяется, напри¬ 
мер, в системах управления ракет «Першинг», Редстоѵн» «Литл- 
Джон» (США) [42]. 

В поплавковых гироскопах за счет взвешивания ротора гиро¬ 
скопа в жидкости удается существенно уменьшить момент тре¬ 
ния. Поэтому основное значение играет лишь остаточное трение, 
обусловленное случайными колебаниями удельных весов жид¬ 
кости и поплавка. Эти колебания являются следствием измене¬ 
ния температуры среды. Удельный вес фтороорганических соеди¬ 
нений, используемых в качестве жидкости, сильно зависит от 
температуры. Поэтому в поплавковых гироскопах обязательно 
применяется автоматическое регулирование температуры с точ¬ 
ностью до десятых и сотых долей градуса. На рис. 11.4.2 пока¬ 
заны две реализации случайного процесса угловой скорости 
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ухода поплавкового гироскопа. Хорошо видно, что среднее зна¬ 
чение угловой скорости ухода зависит от температуры среды [43]. 

Уменьшение трения в опорах подвеса или его устранение воз¬ 
можно при условии отказа от применения каких-либо подшип¬ 
ников или заменяющих их рабочих тел (газовые подшипники). 
Поэтому перспективные разработки прецизионных гироузлов 
направлены на разработку магнитогидродинамических гироско¬ 
пов, где вращающимся ротором является слой ртути, циркули¬ 
рующий в замкнутой кольцевой полости; вибрационных гироско¬ 
пов камертонного и струнного типов; электростатических гиро- 



Рис. 11.4.2 


-скопов; корпускулярных гироскопов, в которых используется 
■ момент количества движения вращающихся элементарных ча¬ 
стиц, ориентированных в пространстве с помощью внешних 
электромагнитных полей; криогенных гироскопов, основанных 
на явлении сверхпроводимости, и т. п. Описание физических 
принципов работы перечисленных типов гироскопов имеется в [6]. 

Возмущающий момент от несбалансированности массы гиро¬ 
прибора определяется величиной смещения центра массы гиро¬ 
прибора от геометрической точки пересечения осей и величиной 
ускорения, действующего на гироприбор 

Л1; = ті X а, (11.4.5) 

где т — масса гироприбора. Ускорение «является суммой уско¬ 
рений, возникающих от действия силы тяжести, движения раке- 
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ты и вибраций корпуса ракеты. Вектор полного смещения I мож¬ 
но представить в виде 

/ = (11.4.6) 

Составляющая І г обусловлена технологическими дефектами 
изготовления и неточностью динамической балансировки гиро¬ 
прибора. Для множества гироприборов смещение /, является 
векторной случайной величиной. Компоненты І и , І і2 , І із вектора 
смещения І х являются независимыми случайными величинами, 
имеющими нормальные законы распределения. Математические 
ожидания случайных величин /ц, 1 \ 2 , І хз равны нулю, а средние 
квадратические отклонения имеют порядок а, ■= (0,3 -ь 0 5)х 
ХЮ- 5 л. ' ' 

Составляющая смещения центра массы гироприбора / 2 яв¬ 
ляется следствием упругих деформаций гироприбора, возникаю¬ 
щих при действии на него ускорений, и различной жесткости 
конструкции гироприбора по различным направлениям, как 
говорят, неравножесткости конструкции. Заметим, что, как пра¬ 
вило, частоты случайных ускорений а значительно ниже собст¬ 
венных частот конструкции гироприбора. Поэтому можно в 
первом приближении считать, что деформации конструкции гиро¬ 
прибора подчиняются закону Гука, согласно которому деформа¬ 
ции пропорциональны напряжениям и обратно пропорциональны 
жесткости конструкции. 

Полное смещение центра массы гироприбора запишем в виде 


I і /]) -(- т —— 4* 3 I /)з 4- ш 


(Х<у 


+ к(/,,+лх-^ , (11.4.7) 


где і,3,к — орты осей опорной системы координат; т — масса 
гироприбора; с ь с 2 , с 3 — коэффициенты жесткости конструкции 
гироприбора вдоль соответствующих осей, а ь а 2 , а 3 — проекции 
вектора ускорения на те же оси. Подставим вектор /в формулу 
для момента М г (11.4.5) и вычислим векторное произведение. 
В результате получим 


М[ — т | і 


А 2 Аз ^2 Ш 


1 1 


а, а 3 


3 


1\\ а з /,з а, 4- тп 


і_±\ 


с і с 3 ' 


: «і а 3 


-Г к 


а 1 ~ А 2 а 1 4~ т 




(И.4.8) 


Данное выражение показывает, что момент от несбалансирован¬ 
ности массы является векторной случайной функцией времени, 
проекции которой имеют две составляющие: одна из них пропор¬ 


циональна ускорению, а вторая пропорциональна произведению 
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составляющих .ускорений, причем последняя зависимость имеет 
место при условии, что жесткость конструкции гироприбора по 
различным направлениям не одинакова С\ Ф с 2 Ф сз, т. е. кон¬ 
струкция «неравножестка». Коэффициенты жесткости с и с 2 , с* 
для множества гироприборов, вообще говоря, являются случай¬ 
ными величинами, для которых можно предположить нормаль¬ 
ные законы распределения, с математическими ожиданиями, со¬ 
ответствующими номинальным значениям коэффициентов жест¬ 
кости, и определенными средними квадратическими отклонения¬ 
ми. Это является следствием различия характеристик материа¬ 
лов, из которых изготавливаются гироприборы, и технологиче¬ 
ских режимов их сборки. 

На уход гироприборов оказывают влияние случайные момен¬ 
ты, возникающие от различных устройств, обеспечивающих сое¬ 
динение входов и выходов гироприбора с другими элементами 
системы управления (электропитание, датчики углов и моментов 
и т. п.). В настоящее время вероятностные характеристики этих 
случайных моментов изучены недостаточно. 

Для современных трехстепенных и интегрирующих гироско¬ 
пов случайный уход является основным фактором, определяю¬ 
щим точность работы гироскопов. Как правило, математическое 
ожидание угловой скорости ухода можно принять равным нулю, 
поскольку постоянные составляющие возмущающих моментов 
компенсируют корректирующими моментами в процессе регули¬ 
ровки гироприборов. Расчеты и экспериментальные данные пока¬ 
зывают, что во многих случаях корреляционную функцию угло¬ 
вой скорости ухода гироприборов можно аппроксимировать 
зависимостью вида 

к- (і, і') = с 2 е - * 1 * - *' 1 . (11.4.9) 

Величина в, характеризующая ширину полосы спектральной 
плотности угловой скорости ухода, зависит от параметров гиро¬ 
прибора и характеристик возмущений (обычно а — 0,01 н- 
-т- 0,10 1 /сек). Для трехстепенных гироскопов, используемых в 
качестве гироскопов направления, и гировертикалей среднее 
квадратическое отклонение угловой скорости ухода составляет 
а- = (0,05 -э-0,5) град/час. Для гироплатформ угловая скорость 
ухода несколько выше: а Е = (0,1 э-2) град/час. Для прецизи¬ 
онных интегрирующих поплавковых гироскопов среднее квадра¬ 
тическое отклонение угловой скорости ухода равно: о $ - — 
= (0,003-4-0,03) град/час. 

Корреляционную функцию угловой ошибки ухода гиропрн- 
бора можно получить из корреляционной функции (11.4.9) непо¬ 
средственным вычислением [1] 

2 о 2 о 2 

к. (і, і') = — шіп {і, I'} -)—2 (е - *' + е- в,, — е—і'-'Д — 1). 

Е ' а ' 

(11.4.10) 
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Диспер 
і = I': 


сия угловой ошибки равна корреляционной функции при 


2 а] 

—г- № 4- е ~ аі 

а* 


1). 


(11.4.1!) 


Из этой формулы следует, что при длительной работе гиропрн- 
бора дисперсия угловой ошибки гироприбора увеличивается про¬ 
порционально времени. 

Как отмечалось в начале параграфа, на точность измерения 
углов влияют шумы датчиков гироприборов. В качестве датчи¬ 
ков применяются потенциометрические и индуктивцые датчики. 

Шумы потенциометрических датчиков обусловлены колеба¬ 
ниями напряжения источников питания и ступенчатостью обмот¬ 
ки потенциометров. Спектральную плотность шумов потенцио¬ 
метрического датчика можно считать постоянной в диапазоне 
от нуля до нескольких сотен герц. Это значит, что для динами¬ 
ческих систем, имеющих полосу пропускания, меньшую несколь¬ 
ких сотен герц, шум потенциометрического датчика можно счи¬ 
тать белым шумом. Интенсивность этого белого шума опреде¬ 
ляется приближенной формулой 

1 /~ о ^>2 д 3 

О = —• — — [волып 12 -сек], (11.4.12} 

где к„ — коэффициент усиления потенциометрического датчика, 
равный к„ = По/Д ч 0 — напряжение питания датчика; В — дли¬ 
на потенциометра в угловой мере; 4 — угловой размер витка 
проволоки; о» — среднее квадратическое отклонение угловой 
скорости вращения движка потенциометра. 

Шумы индуктивных датчиков, например микросинов, приме¬ 
няемых в поплавковых гироскопах, изучены недостаточно. В пер¬ 
вом приближении можно принять, что шум является белым и 
имеет постоянную спектральную плотность в полосе пропускания 
индуктивных датчиков. Для микросинов интенсивность этого 
шума имеет порядок О 0,05 -г-0,1 (угл ■ сек) 2 ■ сек. 



Глава 12 

ГИРОИНЕРЦИАЛЬНЫЕ КООРДИНАТОРЫ 

§ 12Л. ПРИНЦИПЫ ПОСТРОЕНИЯ ГИРОИНЕРЦИАЛЬНЫХ 
КООРДИНАТОРОВ 

I ироинерциальные координаторы являются устройствами, из¬ 
меряющими координаты положения центра массы ракеты. Ос¬ 
новными элементами гироинерциальных координаторов явля¬ 
ются гироприборы, применяемые для создания систем отсчета, 
акселерометры, служащие для измерения ускорений, и вычисли¬ 
тельные устройства, обеспечивающие согласование и преобразо¬ 
вание систем координат и интегрирование измеряемых ускоре¬ 
ний. Интегрирование сигналов акселерометров позволяет опре¬ 
делять элементы движения центра, массы ракеты, что дает 
возможность применять различные методы наведения. 

В качестве вычислительных устройств можно использовать 
счетно-решающие устройства или геометрические построители, 
органически входящие в конструкцию координатора, или бор¬ 
товую вычислительную машину, не входящую в конструкцию 
системы управления. Вычислительная машина в этом случае 
входит в качестве элемента з общую функциональную схему 
системы управления, несмотря на то, что конструктивно она не 
входит в состав системы управления и может обслуживать не 
только систему управления, но и другие системы, имеющиеся на 
ракете (например, системы обработки разведывательной инфор¬ 
мации и др.). 

Гироинерциальный координатор определяет положение цент¬ 
ра массы ракеты, которое можно характеризовать радиусом- 
вектором г, по измеряемому вектору ускорения а. Измерение 
координат ракеты необходимо для формирования параметров 
управления. В частности, для наведения крылатой ракеты по 
заданной траектории относительно земной поверхности изме¬ 
рение ее координат необходимо для определения ее бокового 
отклонения от заданной траектории, служащего параметром 
управления в канале курса, и для определения момента перехо¬ 
да ракеты в пикирование на цель. 

Выведем уравнение, связывающее вектор г с вектором уско¬ 
рения, измеряемым тремя акселерометрами, оси чувствительно¬ 
сти которых взаимно перпендикулярны. 

18 . 


В. С. Пугачев и др. 
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Рассмотрим вначале один акселерометр. Принцип работы 
простейшего акселерометра, имеющего груз, подвешенный на 
пружине, изложен в [!], § 3.6. В инерциальных системах управ¬ 
ления эта простейшая схема не применяется, вследствие низкой 
точности и, что особенно важно, малого диапазона измеряемых 
ускорений. Поэтому в инерциальных системах находят примене¬ 
ние схемы акселерометров, построенные по принципу обратной 
связи. 

На рис. 12.1.1 показана схема маятникового акселерометра. 
Маятник вместе с осью вращения образует поплавок, плаваю¬ 
щий в жидкости. Взвешивание в жидкости устраняет моменты 
трения в осях подвеса. При действии ускорения вдоль оси Ру 



на маятник действует момент, поворачивающий его относительно 
оси Рх. Этот поворот измеряется датчиком угла ДУ. Сигнал, 
пропорциональный углу поворота поплавка, усиливается и по 
дается на датчик момента ДМ, благодаря чему датчик создает 
момент, компенсирующий момент от ускорения. Кроме ■моментов 
от ускорения и датчика моментов, на поплавковый маятник дей¬ 
ствует момент сопротивления жидкости, пропорциональный угло¬ 
вой скорости вращения маятника, и случайный возмущающий 
момент. Уравнение движения маятника поплавкового акселеро¬ 
метра относительно осп Рх можно записать в виде 

] х ? + ѵ ? + к? = ті (а у — $ у ) + X (і), (12.1.1) 
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где ^ x — момент инерции поплавка относительно оси Рх ѵ — 
коэффициент демпфирования; к — коэффициент усиления дат¬ 
чика угла, усилителя и датчика момента; т — масса груза маят¬ 
ника; I — плечо маятника; а у — составляющая ускорения цент¬ 
ра массы ракеты вдоль оси измерения Ру\ — составляющая 
ускорения силы тяжести вдоль оси Ру- X (/) — случайный воз¬ 
мущающий момент. 

Преобразуя уравнение, запишем его в виде 

•• | ѵ • к ті , , 1 

? + {а у - ёу ) + — Х{і). (12.1.2) 

'* х '* X '* X Лг 

Собственная частота поплавкового акселерометра ^ а ~-ѴЩ х -, как 
правило, значительно больше максимальных частот измеряемых 
ускорений. Поэтому можно не учитывать инерционность аксе¬ 
лерометра и рассматривать установившееся значение 

(12.1.3) 

Угол поворота маятника <р непосредственно измеряется датчиком 
угла. Проградуировав датчик в единицах ускорения а^куіті 
и вводя обозначение Х а — Х/тІ, запишем уравнение поплавко¬ 
вого акселерометра в виде 

а у - ёу + х а = а иу , (12.1.4) 

где а„ у ■— измеренное датчиком ускорение. 

Совершенно аналогично могут быть получены уравнения и 
для двух других акселерометров, оси чувствительности которых 
совместно с осью Ру рассмотренного выше акселерометра обра¬ 
зуют правую прямоугольную систему координат. В дальнейшем 
будем полагать, что ошибка измерения ускорения равна нулю: 
Х а — 0- Таким образом, три акселерометра будут описываться 
Уравнениями а х — ёх = я нѵ , а у - ёу =- а иу) а г - ёг = а нг . 

Величины а х , сіу, а г , § х , 8 г) а их , а иу , а иг можно рассмат¬ 
ривать как декартовы координаты векторов а, § и а и соответст¬ 
венно. Учитывая, ч,то вектор ускорения центра массы ракеты а 
равен второй производной радиуса-вектора г, запишем вместо 
трех уравнений одно векторное уравнение 

г-$(г)=а п . (12.1.5) 

Мы указываем зависимость вектора ускорения силы тяжести 
от радиуса-вектора ракеты г,имея в виду, что при полете раке¬ 
ты на больших высотах и на большие дальности эту зависимость 
необходимо учитывать. Полученное уравнение определяет ра¬ 
диус-вектор г в зависимости от измеряемого ускорения а п и на¬ 
чальных условий. 


18 * 
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Таким образом, принцип построения любого гироинерциаль- 
ного координатора состоит в измерении акселерометрами векто¬ 
ра ускорения и интегрирования векторного дифференциального 
уравнения (12.1.5) при известных начальных условиях ПО), 
г < 0 ). 

Практически можно проинтегрировать не векторное уравне¬ 
ние (12.1.5), а скалярные уравнения, получаемые проектирова¬ 
нием этого уравнения на оси какой-нибудь системы координат. 
Интегрирование скалярных уравнений производится вычисли¬ 
телем, на вход которого поступают сигналы, пропорциональные 
соответствующим проекциям измеренного вектора ускорения а п . 
Если ориентация осей чувствительности акселерометров не со¬ 
впадает с ориентацией системы координат, на оси которой спро¬ 
ектировано уравнение (12.1.5), то вычислитель производит также 
преобразование координат. Это преобразование возможно толь¬ 
ко, если известно положение осей чувствительности акселеро¬ 
метров по отношению к системе координат, на которую спроек¬ 
тировано уравнение (12.1.5). Для определения ориентации осе»! 
чувствительности акселерометров используется опорная система 
координат гироинерциального координатора. 

Обычно уравнение (12.1.5) записывается в инерциальной си¬ 
стеме координат (точнее — в принимаемой за инерциальную) 
или в системе координат Ох г \' г г г (см. § 1 .1). 

Спроектируем уравнение (12.1.5) на оси некоторой инерци¬ 
альной системы координат Охуг, в которой радиус-вектор г 
определяется декартовыми координатами х, у, г. В результате 
проектирования получим три скалярных уравнения: 

х = а и ,-г ё х (х, у , г); у = а иу +■ # у (х, у, г ); г- а иг + (х, у, г). 

( 12 . 1 . 6 ) 

При изучении движения ракет с небольшой дальностью по¬ 
лета (по сравнению с радиусом Земли) можно приближенно 
считать, что вектор ускорения силы тяжести имеет одно и то же 
значение (т. е. величину и направление) во всех точках простран¬ 
ства. Тогда, ориентировав ось Оу по направлению, обратном} 
направлению вектора получим^‘ у =--§'. § Х —Ц г — О.При этих 
условиях система уравнений (12.1.6) может быть проинтегриро¬ 
вана: 

I і \ 

х = х (0) + х(0)/ + ] |а иж (() сіісіі , 

0 0 


у = у (0 )+у (0) і - + ((в иу ( і ) аш, 

2 оо 

/ і 

г = г(0) + г ( 0 ) і + Л а ш (і) аЫі, 


о о 


(12.1.7) 
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где х(0), 1 /( 0 ), 2(0), х (0), і/(0), г(0) — начальные значения ко¬ 
ординат и составляющих вектора скорости ракеты. 

Спроектируем уравнение (12.1.5) на систему координат 
Ох г у г 2 Г . Для этого предварительно выразим вектор ускорения 

г через угловую скорость вращения системы координат 

Ох г у г 2 Г : 

г = г г° + 2(й г х гг° + о г хггЧа,ХКХ гг 0 ), (12.1.8) 

где г° единичный вектор оси Оу,., направленный по радиусу- 
вектору г. В написанном выражении первый член является ло¬ 
кальной производной вектора г, т. е. относительным ускорением, 
второй член определяет кориолисово ускорение и последние два 
члена определяют переносное ускорение, возникающее за счет 
вращения системы координат. Обозначая проекции векторов о>„ 
ё на оси системы координат Ох г у г г г через ® „ , Шг т $ х ' 

8у г < ё* г соответственно, получим следующие скалярные Г урав¬ 
нения: 


ГО), 


т х * у = а НХг + 8х г , 

2 


2Г и) г 

г - Г ( 4 Г + °>; г )= а иУг + 8 у г , 

г <*>х г + 2га Хг + гш Уг »,,= а нгг + ёгг 


(12.1.9) 


Кинематические уравнения, связывающие угловые скорости 
т х г , <и Ул , <Ьг г с производными углов, зависят от того, по отношению 
К какой системе координат определяется положение системы ко¬ 
ординат Ох Г у г г г . Так, если положение этой системы координат 
определяется по отношению к геоцентрической системе коорди¬ 
нат Ох 3 ѵ 3 г 3 двумя углами к, к, то составляющие угловой скоро¬ 
сти <й г выражаются через производные к, X и угловую скорость 
вращения Земли и 3 следующими формулами: 

“•*> == — (^ + ч) 3 ) соз к, <оу г = (X + ш 3 ) зіп к, и> гг — к, (12.1.10) 

Если же положение системы координат Ох г ѵ г г г определяется 
По отношению к ортодромической системе координат двумя угла¬ 
ми 5 и з, то составляющие угловой скорости ш г связаны с про¬ 
изводными 5,о, и ю 3 уравнениями 

<°х г — 3 — о>з С05 V 8ІП 5, 

Ш ѵ ^=<в 3 (с05 5 СО$ ѴСОЗ 3-|- 5ІП ѵ 8ІПО) — 5 8іп а, (12.3.1 I ) 
ш г г = —5 СОЗ з + со з (.Зіп ѵ СОЗ 3 — СОЗ ѵ ЗІП о СОЗ $), 
где ѵ — параметр ортодромии (см. рис. 1.1.7). 
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Совместное интегрирование уравнений (12.1.9) и (12.1.10) 
или уравнений (12.1.9) и (12.1.11) дает возможность определить 
составляющие радиуса-вектора г- 

Если принять, что Земля является однородной сферой, то в 
уравнениях (12.1.9) составляющие ускорения силы тяжести будут 
равны: ^=& г =1 і ! ^=-ОЛ1 е ?/' 2 , где О— гравитационная по¬ 
стоянная; М е — масса Земли. В действительности Земля не яв¬ 
ляется однородной сферой. Поэтому проекции , &г г представ¬ 
ляют собой малые по сравнению с % ѵ величины, которые опре¬ 
деляют отклонение местной вертикали (вектора — §9 от на¬ 
правления к центру Земли. 

Уравнения (12.1.9) включают четыре неизвестных: г, ш* , , 

со г? ., поэтому их можно решить отдельно, без добавления урав¬ 
нений (12.1.10) или (12.1.11), только, если наложить на перемен¬ 
ные дополнительное условие. Обычно при построении гироинер- 
циальных координаторов накладывается условие ш_ ѵ =0. Реали¬ 
зация этого условия осуществляется путем размещения акселе¬ 
рометров на гироплатформе, стабилизированной относительно 
оси Оу г . 

При полете ракеты на постоянной высоте (г==сопз1) и вы¬ 
полнении условия («у = 0 уравнения (12.1.9) существенно упро¬ 
щаются и принимают вид: 


- ( а н.г г + &х г ), ^х г + и>г г : 


■( а ѵ,у г + §у г )> 


1 


( а н* г + §г г )' 


( 12 . 1 . 12 ) 


Второе уравнение определяет зависимость ускорения а кУ толь¬ 
ко от угловых скоростей <*> х , и составляющей ускорения си¬ 
лы тяжести, так как должно выполняться условие г — сопзі. ■ 
Кинематические уравнения становятся особенно простыми, 
если вращение Земли непосредственно моделируется в конструк¬ 
ции координатора путем поворота одной из рамок (обычно внут¬ 
ренней рамки) карданова подвеса с помощью часпрого меха¬ 
низма. В этом случае из уравнений (12.1.10) и (12.1.11) следует 
выбросить члены, содержащие и> 3 . Тогда, учитывая условие 
и>у г — 0, получим кинематические уравнения в виде 


или 


и>х г — — А С08 К\ а>г г = ІІ, ( 12 . 1 . 13 ) 

0)^ = 0; и>г г = — 5С08 0. (12.1. И) 


Изложенное показывает, что вид скалярных уравнений мо¬ 
жет быть существенно упрощен путем выбора определенных си- 
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стем координат и дополнительных мер в конструкции гироинер- 
циального координатора (®^=0, о> 3 задается часовым механиз¬ 
мом). Однако наложение дополнительных условий приводит к 
усложнению конструкции гироинерциального координатора. 
Поэтому необходимо определить, в каких случаях та или иная 
схема гироинерциального координатора является преимущест¬ 
венной по сравнению с другими схемами. Сравнительная* оцен¬ 
ка возможных схем гироинерциальных координаторов дается в 
следующем параграфе. 

§ 12.2. СХЕМЫ ГИРОИНЕРЦИАЛЬНЫХ КООРДИНАТОРОВ 

Основным фактором, определяющим схему гироинерциаль¬ 
ного координатора, является положение осей чувствительности 
акселерометров и гироскопов. В принципе возможно расположе¬ 
ние осей чувствительности по косоугольной системе координат. 
Однако такие схемы являются неоправданно сложными как с точ¬ 
ки зрения конструкции, так и с точки зрения вычисления состав¬ 
ляющих вектора ускорения а. Поэтому практическое значение 
имеют лишь схемы с ортогональным расположением осей чув¬ 
ствительности акселерометров н гироскопов. Как уже говори¬ 
лось в предыдущем параграфе, для проектирования векторного 
уравнения инерциальной навигации (12.1.5) применяются'либо 
инерциальные системы координат, либо вращающиеся системы 
координат, одна из осей которых обычно ориентирована по ра- 
диусу-вектору. В соответствии с этим, ортогональные триэдры, 
образованные осями чувствительности акселерометров и гиро¬ 
скопов, будут либо неподвижными, либо вращающимися. Всего 
возможно четыре варианта. Каждый вариант будем обозначать 
буквами: А — акселерометры, Г —- гироскопы (индекс «н» ука¬ 
зывает, что соответствующий триэдр неподвижен- индекс «в» — 
вращается); 

триэдры осей акселерометров и гироскопов неподвиж¬ 
ны — А н Г„\ 

триэдр осей акселерометров вращается, а триэдр осей 
гироскопов неподвижен Л В Г Н ; 

— триэдры осей акселерометров и гироскопов вращаются-- 

* ей 

триэдр осей акселерометров неподвижен, а триэдр осей 
гироскопов вращается— А Н Г Я . 

Сравнительная оценка перечисленных схем построения гиро¬ 
инерциальных координаторов может быть проведена в основном 
с точки зрения влияния на условия работы акселерометров и 
гироскопов. Наиболее существенными требованиями к акселеро¬ 
метрам и гироскопам являются заданный диапазон измеряемых 
величин и заданная абсолютная точность измерения. Как пра¬ 
вило, уменьшение диапазона измерения позволяет технически 
выполнить измеритель с более высокой абсолютной точностью 
измерения. Таким образом, преимуществом будет обладать та 
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из схем, которая обеспечивает меньший диапазон измерения и 
имеет более простую конструкцию. 

Конструктивно схемы А Н Г В , А В Г В обычно выполняются так 
что оси чувствительности акселерометров и гироскопов совпа¬ 
дают, образуя один общий ортогональный триэдр. Этот триэдр 
должен иметь три степени свободы вращательного движения 
относительно корпуса ракеты. В схеме А н Г н диапазон измерения 
угловых скоростей близок к нулю (оси чувствительности измери¬ 
телей не вращаются), а диапазон измерения ускорений макси¬ 
мален (сила тяжести проектируется на все три оси измерения 
акселерометра). В схеме А в Г в , наоборот, диапазон измерения 
угловых скоростей максимален (оси чувствительности гироско¬ 
пов вращаются со скоростью, определяемой скоростью полета 
ракеты), а диапазон измерения ускорений для двух акселеро¬ 
метров, оси чувствительности которых лежат в горизонтальной 
плоскости, минимален. 

Кинематические схемы вариантов А И Г Н ,А В Г В одинаковы и 
включают трехстепенную гироплатформу с установленными на 
ней тремя акселерометрами. Разница между схемами заключает¬ 
ся лишь в том, что в схеме Л Н Г„ гироплатформа неподвижна 
в инерциальном пространстве, а в схеме А в Г в гироплатформа 
вращается так, что одна из осей совпадает с направлением гео¬ 
центрической вертикали (направление оси Оу г ). 

В каждом из вариантов ,4 в /" н и А В Г В оси чувствительности 
акселерометров и гироскопов образуют два ортогональных три¬ 
эдра. Один триэдр, который не вращается относительно инер¬ 
циального пространства, должен иметь не менее трех степеней 
свободы вращательного движения относительно корпуса ракеты. 
Второй триэдр, одна из осей которого совпадает с направлением 
геоцентрической вертикали в точке положения ракеты, должен 
иметь относительно неподвижного триэдра не менее двух степе¬ 
ней свободы вращательного движения (одна степень свободы 
занята а>у г = 0). Таким образом, кинематические схемы гироинер- 
циальных координаторов Л в / Н , А Н Г В имеют пять степеней свобо¬ 
ды вращательного движения относительно корпуса ракеты. 
В схеме А в Г „диапазон измерения угловых скоростей и ускорений 
минимален (триэдр, образованный осями чувствительности гиро¬ 
скопов, не вращается, а триэдр, образованный осями чувстви¬ 
тельности акселерометров, имеет плоскость, перпендикулярную 
вектору силы тяжести). В схеме А„ Г в диапазон измерения уско¬ 
рений и угловых скоростей максимален. 

Сравнение показывает, что кинематика схем Л В С Н и Л„Г В 
сложнее, чем кинематика схем А„ Г п и А В Г В Учитывая также, 
что диапазон измерения ускорений и угловых скоростей в схеме 
Л К Г э максимален, можно считать, что данная схема значительно 
уступает трем другим и вследствие этого нерациональна. Схемы 
гироинерциальных координаторов А Н Г„, А В Г В , Л В Г Н приме¬ 
няются в автономных системах управления ракет, а также в 
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навигационных системах самолетов, кораблей и подводных 
лодок. 

На рис. 12.2.1 представлена электрокинематическая блок- 
схема гироинерциального координатора варианта А В Г В . Схема 
состоит из трех блоков: блока измерителей (гироскопы А, А. А, 
акселерометры А и А 2 , А 3 ), блока выработки компенсирующих 
моментов и блока вычислителя. Блок измерителей служит для 
материализации на ракете системы координат Ох г у г г г и изме¬ 
рения в этой системе координат составляющих вектора ускоре¬ 
ния а. Конструктивно данный блок выполнен в виде трехстепен¬ 
ной платформы, на которой установлены три двухстепенных 
гироскопа и три акселерометра. На каждой оси вращения гиро¬ 
платформы имеется датчик угла ДУ и датчик момента ДМ. 
Блок выработки компенсирующих моментов, гироскопы и дат¬ 
чики моментов ДМ образуют замкнутую систему силовой стаби¬ 
лизации гироплатформы. Акселерометры, вычислитель и гиро¬ 
скопы составляют замкнутую систему управления ориентацией 
гироплатформы. Вычислитель, на основе измеренных акселеро¬ 
метрами составляющих вектора ускорения, решает уравнения 
инерциальной навигации в форме (12.1.9) и (12.1.10) или (при 
выполнении определенных условий полета) в упрощенной форме 
(12.1.12). Определяемые в результате интегрирования состав¬ 
ляющие вектора угловой скорости системы координат Ох г у г г г 
используются для коррекции положения блока измерителей с 
целью непрерывного совмещения осей чувствительности акселе¬ 
рометров с осями системы координат Ох г у г г г . Сигналы коррек¬ 
ции с вычислителя подаются на датчики моментов гироскопов. 
Под действием корректирующих моментов, вырабатываемых дат¬ 
чиками моментов, гироскопы прецессируют. Таким образом, 
опорная система координат, образованная осями гироскопов, 
изменяет свою ориентацию в пространстве. Система силовой 
стабилизации обеспечивает вращение гироплатформы вслед за 
опорной системой координат. В следующем параграфе будет по¬ 
казано, что соответствующим выбором параметров замкнутой си¬ 
стемы ориентации гироплатформы можно обеспечить точное 
слежение одной из осей опорной системы координат за направ¬ 
лением радиуса-вектора г, т. е. можно реализовать невозмущае¬ 
мый маятник. 

Вычислитель, наряду с формированием сигналов для коррек¬ 
ции положения гироплатформы, обеспечивает выработку пара¬ 
метра управления на основе информации от программного бло¬ 
ка и интегрирования кинематических уравнений (12.1.10). 

Электрокинематическая блок-схема гироинерциального коор¬ 
динатора варианта А и Г и отличается от рассмотренного вариан¬ 
та А В Г В только тем, что отсутствует коррекция положения гиро¬ 
платформы. Поэтому гироплатформа не вращается, материа¬ 
лизуя инерциальную систему координат. Вычислитель интегри¬ 
рует уравнения инерциальной навигации в форме (12.1.6). В дан- 
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ной схеме отсутствуют ошибки, возникающие при коррекции 
положения гироплатформы, однако значительно повышаются 
требования к точности работы вычислителя. 

Гироинерциальные координаторы схемы А Н Г Н нашли широ¬ 
кое применение в автономных системах управления баллисти¬ 
ческих ракет. В частности, данная схема используется на балли¬ 
стических ракетах «Титан», «Тор», «Атлас» Е и Р, «Минитмэн», 
ракете-носителе «Атлас-Кентавр» и крылатой ракете «Хаунд- 
Дог» (США). Это объясняется тем, что при небольших дально¬ 
стях управляемого полета по сравнению с радиусом Земли 
диапазон измерения ускорений в инерциальной системе коорди¬ 
нат, выставленной в момент старта ракеты по осям системы 
Ох г у г 2 Г , остается очень небольшим (угловое смещение вектора 
г на 1° происходит при перемещении ракеты на поверхности Зем¬ 
ли на 111 км). Поэтому диапазон измерения как угловых скоро¬ 
стей (гироплатформа неподвижна), так и ускорений мал и бли¬ 
зок к диапазону измерения в схеме А а Г н . Применение цифровых 
вычислителей позволяет получить высокую точность формиро¬ 
вания параметров управления. Учитывая, что кинематическая 
схема варианта А Н Г Н значительно проще, чем у варианта А в Г ю 
можно утверждать, что для автономных систем управления ракет 
с небольшой дальностью управляемого полета схема А„Г„ обла¬ 
дает преимуществом перед другими схемами в точности изме¬ 
рения параметров управления. 

На рис. 12.2.2 представлена электрокинематическая блок- 
схема гироинерциального координатора варианта А„Г Н . Данный 
вариант целесообразно применять при полете ракеты по орто¬ 
дромии. Блок измерителей, включающий узел гироскопов и узел 
акселерометров, предназначен для материализации на ракете 
двух систем координат и измерения составляющих вектора уско¬ 
рения на оси одной из этих систем координат. Оси узла гиро¬ 
скопов материализуют инерциальную систему координат, а оси 
узла акселерометров материализуют систему координат Ох г у г г г . 

Обычно одна из осей узла гироскопов ориентируется по оси 
вращения Земли Оу э ; в этом случае оси узла гироскопов моде¬ 
лируют экваториальную систему координат Ох % у э г 3 . На 
рис. 12.2.2 ось / направлена по оси Оу я . Рамка I связана с осью 1 
часовым механизмом ЧМ, вращающим эту рамку с угловой ско¬ 
ростью вращения Земли. Благодаря этому рамка I материали¬ 
зует геоцентрическую систему координат Ох 3 у 3 г 3 , жестко, свя¬ 
занную с вращающейся Землей. Ось 2 рамки I в блоке инерци¬ 
альных элементов материализует направление оси Ох 0 , лежащей 
одновременно в плоскостях экватора и ортодромии (линия уз¬ 
лов). Ось 3 рамки II ориентируется перпендикулярно плоскости 
ортодромии (по линии полюсов ортодромии — ось Ог 0 ). Поворо¬ 
том рамки II относительно оси 2 с помощью двигателя Ді уста¬ 
навливается угол ѵ (см. рис. 1.1.6). Так как вращение узла гиро¬ 
скопов относительно осей / и 2 является связанным, то фактиче- 
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ски узел гироскопов имеет только три степени свободы относи 
тельно корпуса ракеты (оси 3, 4, 5). 

Узел акселерометров расположен на рамке III, имеющей две 
степени свободы относительно узла гироскопов (вращения отно¬ 
сительно осей 2 и 3). Ось чувствительности акселерометра А\ 
нормальна к плоскости ортодромии. Оси чувствительности аксе¬ 
лерометров Л 2 , А 3 лежат в плоскости ортодромии. Для того что¬ 
бы оси акселерометров А», А 3 совпадали с осями Олу и Оу г систе¬ 
мы координат Ох г у г ". п рамка III должна поворачиваться отно¬ 
сительно оси 3, нормальной к плоскости ортодромии, с помощью 
двигателя Д 2 и относительно оси 2, лежащей в плоскости орто¬ 
дромии, с позѵіощью двигателя Ді. Таким образом, узел акселе¬ 
рометров образует двумерный построитель вертикали, подве¬ 
шенный к инерциальной системе отсчета (узлу гироскопов). На 
осях 3, 4, 5 размещены датчики углов ДУі, ДУ 2 , ДУ 3 и датчики 
моментов ДМ>, ДМ», ДМ 3 . Датчики углов измеряют утлы тан¬ 
гажа, крена и рысканья соответственно. Блок выработки ком¬ 
пенсирующих моментов и вычислитель в данной схеме выпол¬ 
няют те же функции, что и в схемах .4 н Г н , Д в Г а . 

Преимущества схемы гкроинерциального координатора А,,Г Н 
по сравнению с другими схемами проявляются при использова¬ 
нии ее в автономных системах управления ракет, имеющих боль¬ 
шую дальность управляемого полета и постоянную или мало 
изменяющуюся высоту полета, которая выдерживается автоном¬ 
ным каналом высоты. В этом случае обеспечивается минималь¬ 
ный диапазон_измерения ускорений, а вычислитель фактически 
представляет собой совокупность интеграторов, интегрирующих 
упрощенные уравнения (12.1.12), (12.1.14). Сигналы первых ин¬ 
теграторов поступают на двигатели Ді и Д 2 , поворачивающие 
рамку III с акселерометрами на углы, пропорциональные прой¬ 
денному пути. В данной схеме, как и в схеме А в Г,., путем вы¬ 
бора параметров в замкнутых системах- акселерометры — инте¬ 
граторы и двигатели Ді, Д 2 можно обеспечить точное слежение 
за геоцентрической вертикалью. Углы положения рамки III по 
отношению к рамке I непосредственно определяют сферические 
координаты центра массы ракеты по отношению к геоцентриче¬ 
ской системе координат Ох 3 у 3 г 3 , жестко связанной с вращаю¬ 
щейся Землей. 

При полете ракеты по ортодромии угловое смещение ракеты 
относительно плоскости ортодромии является параметром управ¬ 
ления ракеты в боковой плоскости. На схеме рис. 12.2.2 этот 
параметр управления непосредственно измеряется как угол пово¬ 
рота рамки II относительно оси 2. Путь вдоль ортодромии опре¬ 
деляется как угол поворота рамки III относительно оси 3. 

Схема гироинерциального координатора А в Г и применяется 
на крылатой ракете «Снарк», а также в системах наведения 
атомных подводных лодок «Наутилус», «Скейт» и др. 

Вследствие того, что координаты центра массы ракеты в схе- 
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ме А В Г Н непосредственно измеряются как углы поворота рамок 
карданова подвеса, данную схему часто называют геометриче¬ 
ской. Схему А н Г и , в которой координаты определяются вычис¬ 
лением, называют аналитической. Наконец, схему А в Г в назы¬ 
вают полуаналитической. 


§ 12.3. ПОСТРОИТЕЛИ ВЕРТИКАЛИ 


В схемах гироинерциальных координаторов А В Г В) А В Г Н три¬ 
эдр акселерометров, материализующий систему координат 
Р х гУг г г > образует построитель вертикали. При выполнении опре¬ 
деленных условий существует принципиальная возможность 
создания построителя вертикали, обладающего свойством невоз- 
мущаемости. Под невозмущаемым построителем вертикали по¬ 
нимается маятник, на который не действуют никакие возмущаю¬ 
щие моменты, включая и моменты от ускорения точки подвеса. 
С физической точки зрения возможность создания невозмущае- 
мого построителя вертикали объясняется свойством центральной 
симметрии гравитационного поля Земли. 

Условиями, при которых построитель вертикали становится 
невозмущаемым, являются: 

1) постоянство высоты полета ракеты (г = сопзі); 

2) равенство нулю угловой скорости вращения триэдра аксе¬ 
лерометров относительно оси Ру г { о> у =0); 


3) выполнение неравенства которое при вы¬ 

полнении условия 2 можно записать в виде <« 2 < §Іг. 

Идея доказательства основана на рассмотрении уравнений 
(12.1.12), справедливых при выполнении первых двух условий 
с учетом ошибок совмещения осей триэдра акселерометров с 



осями системы координат Рх г у г г г 
Свяжем с измерительными ося¬ 
ми акселерометров систему ко¬ 
ординат Рх а у а г Л и определим 
мгновенное положение этой си¬ 
стемы отсчета относительно .си¬ 
стемы координат Рх г у т г г двумя ма¬ 
лыми углами р, и & (рис. 12.3.1). 
Тогда ускорения, измеряемые ак¬ 
селерометрами, будут опреде¬ 
ляться приближенными форму¬ 
лами 

г ~\~(Тцу г Рл 

~ а я г г - а В у г 3 2 . (12.3.1) 


Пусть триэдр акселерометров, образующий систему координат 
Р х аУа г а-> принудительно вращается с угловыми скоростями ш г , 
Тогда, очевидно, что полные угловые ускорения триэдра 


286 



акселерометров при малых углах ,3 2 будут равны 4 - р р 
“>*,.+Рг- При изменении ориентации триэдра акселерометров 
малые величины % Хг , §г изменяются' незначительно, поэтому 
приращения этих составляющих учитывать не будем. В резуль¬ 
тате вместо первого и третьего уравнений системы (12.1.12) за¬ 
пишем следующие уравнения: 


®* г + Рі = ~ ~■ ( а «* г + а »у г Рі + ё* г ), 

°Ч + Ра = "7 ( а **- а *у г Рг + ё* г ). 

Величину а п у г определим из второго уравнения (12.1.12) 
а » У г ~~ г (®.ѵ г + “>*,) - 8у, == — по* — §у г . 


(12,3.2) 


(12.3.3) 


Подставляя это выражение дляа иУ/ . в уравнения (12.3.2), вычи¬ 
тая почленно из первого уравнения (12.3.2) первое уравнение 

(12.1.12) , а из второго уравнения (12.3.2) третье уравнение 

(12.1.12) и выполняя преобразования, запишем уравнения, 
определяющие, ошибки положения триэдра акселерометров от¬ 
носительно системы координат Рх г у г г г , в следующей форме: 

Рі+«оРі = 0, = 0, (12.3.4) 

где “о = — (§ Уг /г ) — оу , или, так как 


Ш 


о 



о 

— . 


(12.3.5) 


Как известно, уравнения (12.3.4) описывают собственные дви¬ 
жения невозмущаемого сферического маятника в двух взаимно 
перпендикулярных плоскостях. Интегралы этих уравнений при 
“V < і/г имеют вид: 

Рі ~ Рі в с °з ш о і -г-^51п <о ь 1, р 2 = Рго со8 ш о і +“ 5ІП “о (12.3.6) 

г Де Ріо> р 2 о> Ріо> ? 2 о — начальные значения углов р, и их про¬ 
изводных. 

Отсюда следует, что если в начальный момент, соответствую¬ 
щий выставке триэдра акселерометров, его оси будут точно сов¬ 
мещены с осями системы координат Рх г у г г г и будут точно за¬ 
даны начальные угловые скорости ч>х г -, щ > то начальные ошибки 

будут равны нулю ,3,0 = ,3 20 = ;3 10 = Р 20 И построитель вертикали 
будет точно следить за системой координат Рх г у г г Г при любых 
горизонтальных ускорениях ракеты. 

При наличии начальных ошибок выставки триэдра акселеро¬ 
метров платформа с акселерометрами будет совершать свобод- 
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ные колебания в двух взаимно перпендикулярных плоскостях, 
описываемые формулами (12.3.6), относительно направления 
вертикали. 

Следует заметить, что собственные движения платформы 
с акселерометрами, описываемые дифференциальными уравне¬ 
ниями (12.3.4), будут колебательными только в том случае, когда 
величина «> 0 , определяемая формулой (12.3.5), действительна, 
т. е. только при выполнении третьего условия невозмущаемссти 

г>а>2. В этом случае величина «' 0 представляет собой собствен¬ 
ную частоту колебаний платформы с акселерометрами (или эк¬ 
вивалентного ей маятника). Для скоростей полета раке 
ѵ < 1000 м/сек и где /? — радиус Земли, §/г > «> 2 Г — ѵ 2І г~. 

Поэтому можно определить собственную частоту приближенной 
формулой 

'°° ~ | ^~Г ' ( 12 . 3 . 7 ) 

Для случая г — Я собственная частота р-авна: 

ш 0 = |,24 • 10 3 1/се/с, 
соответственно период колебаний равен: 

Т — 5064 сек « 84,4 мин. 

Частота ш 0 совпадает с частотой математического маятника, 
имеющего длину, равную длине радиуса-вектора г, т. е. маятни¬ 
ка, масса которого сосредоточена в центре Земли. Поэтому при 

любых движениях точки подвеса по 
окружности радиуса г маятник будет 
невозмущаемым (рис. 12.3.2). Движе¬ 
ние математического маятника с соб¬ 
ственной частотой «о впервые иссле¬ 
довал немецкий ученый М. Шулер 
(1923 г.). Вследствие этого часто не¬ 
возмущаемый маятник и период (ча¬ 
стоту) его колебаний называют соот¬ 
ветственно маятником Шулера 1 и пе¬ 
риодом (частотой) Шулера. 

Таким образом, платформа с дву¬ 
мя акселерометрами, корректируемая 
Рис. 12.3.2 так, чтобы измерительные оси акселе¬ 

рометров следили за осями Их ,, Ра 1 ,, 
при выполнении условий 1, 2, 3, эквивалентна невозмущаемому 
маятнику. 

Рассмотрим, каким образом необходимо осуществлять кор¬ 
рекцию положения платформы с акселерометрами в схеме гиро- 
инерциального координатора Л В Г Н . На рис. 12.3.3 показана схема 
построителя вертикали. Платформа с акселерометрами Л ь Аз 
может вращаться относительно гиростабилизированной плат- 
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формы с гироскопами Г и Г,, Г 3 . Сигналы, пропорциональные 
измеряемым ускорениям, снимаются с датчиков акселерометров, 
интегрируются интеграторами к подаются на двигатели Д ь Д 2 , 
играющие роль вторых интеграторов. Двигатели поворачивают 
платформу с акселерометрами до тех пор, пока сигналы с аксе¬ 
лерометров не станут равными нулю. Это произойдет, когда из¬ 
мерительные оси акселерометров будут лежать в плоскости, пер¬ 
пендикулярной вектору Покажем, что путем выбора парамет¬ 
ров замкнутых систем, включающих акселерометры, интеграторы 



и двигатели, можно реализовать модель невозмущаемого маят¬ 
ника с двумя степенями свободы. Заметим, что каналы построи¬ 
теля в ертикали являются связанными через собственную частоту 
<в о=Ѵ (ё! г )~ т 1- в которую входит сумма квадратов угловых ско¬ 
ростей вращения радиуса-вектора г о> 2 г — 4- ш 2 . Поэтому 

рассмотрение только одного канала допустимо при учете влияния 
второго канала. 

Как следует из объяснения принципа работы построителя 
вертикали, угол поворота /г 1и платформы с акселерометрами 
относительно одной из осей гироплатформы, например, относи¬ 
тельно оси Рг г , пропорционален двойному интегралу от изме¬ 
няемого акселерометром ускорения 


і і 

Ліи = 6 1 [ а их (і) сіісіі, 
0 0 


(12.3.8) 


где к — коэффициент пропорциональности. Угол Л 1и выразим че¬ 
рез углы к ь е, 3, (рис. 12.3.4). 


19 . 


Л]и — Л, е Д, 


(12.3.9) 


В. С. Пугачев и др. 
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где к[ — угол между неподвижным направлением и осью Р.х. ■ 
8 — угол между неподвижным направлением и гироплатфор- 
мой; [>1 — угол между измерительной осью акселерометра и 
ОСЬЮ Рх г . 

Ускорение а пХ(і представим в виде составляющих по осям си¬ 
стемы координат Рх г у г г г и одновременно учтем случайную 
ошибку акселерометра X, а ( і)\ 

а “- г а ““ а " х г а ^т Р 1 (12.3.10) 

В этой формуле вследствие малости угла 0, принято соз ^ ^ 1 , 
81п р, ~ р,. Ускорение а И у г в соответствии с формулой (12.3.3) 
равно алгебраической сумме центробежного ускорения и ускоре¬ 



ния силы тяжести. Центробежное ускорение ракеты, летящей 
на постоянной высоте г = сопзі, равно произведению квадрата 
угловой скорости на радиус кривизны г. Учитывая, что возмож¬ 
но движение по второму каналу, необходимо в качестве квад¬ 
рата угловой скорости взять сумму ой; = ш 2 у- <»* • Введением 
составляющей <о 2 г учитывается влияние второго канала построи¬ 
теля вертикали. Таким образом, а кУг = — ш 2 г— $ Уг . Ускорение а„ х - 
можно выразить через тангенциальное ускорение к\Г и состав¬ 
ляющую ускорения силы тяжести а ил - = к х г— %х г - Подставляя 
величины а И у г ? а.кх т в (12.3.10) и учитывая, что §у г =~ §*, получим 
следующее выражение для ускорения, измеряемого акселеромет¬ 
ром вдоль оси Рх а : 

а«х а = гй, ~ у Хг 4- ( 5 - шѴ)р; + Х 1 а (і). (12.3.11) 

Подставляя величины к ы (12.3.9) и а ЯХа (12.3.11) в (12.3.8), диф- 
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ференцируя дважды обе части этого соотношения и преобразуя 
получим уравнение, описывающее движение площадки с аксе¬ 
лерометром относительно направления оси Рх г : 

+ = — г + {\—кг)Іі 1 +к(8 Хг —Х 1а (і)). (12.3.12) 

Если выбрать коэффициент пропорциональности равным к—1/г 
и обеспечить достаточно малые колебания гироплатформы е^О 
и ошибки акселерометра 0 , а также осуществлять компен¬ 
сацию составляющей ускорения силы тяжести § х , то уравнение 
(12.3.12) будет описывать движение невозмущаемого маятника 
гС собственной частотой («5 = ($/г)— со*.С физической точки зрения 
выбор коэффициента пропорциональности к равным к = 1 /г 
означает, что угловое ускорение платформы с акселерометрами 
должно быть равным угловому ускорению радиуса-вектора г. 
В этом нетрудно убедиться, продифференцировав дважды со¬ 
отношение (12.3.8) и приняв, что а их — а КХ . 

Структурная схема двух каналов построителя вертикали при¬ 
ведена на рис. 12.3.5. На схеме показаны компенсирующие члены 
&а ё* г Р а и Ьа& 2 г І ш І- Можно показать, что для выполнения усло¬ 
вий невозмущаемости параметры схемы на рис. 12 . 3.5 должны 
удовлетворять соотношению 

гА и Л в -ш*, г (12.3.13) 

где %— собственная частота акселерометра; к а , к К — коэффи¬ 
циенты усиления акселерометра и интегратора соответственно. 

Как было сказано, при скоростях полета ракет ѵ <1000 м/сек 
выполняется условие & % иРг . Поэтому можно пренебречь вели¬ 
чиной «фг по сравнению с величиной §. В этом случае каналы 
построителя вертикали становятся независимыми. Это хорошо 
видно и на структурной схеме (рис. 12 . 3 . 5 ). 

Если положение радиуса-вектора г определяется по отноше¬ 
нию к ортодромической системе координат, то измеряемые углы 
"іи> ^ 2 и соответствуют измеренным значениям координат 5 И , о н 
{ 

Л 1 и = — ] «„ С05 0 „ йІ ^ - 5 И + 8 п , ■ К. ы = О и . (12.3.14) 

О 

В случае определения радиуса-вектора г в системе координат 
° х зУз 2 з измеренные значения углов Л ]и , Л 2и соответствуют коор¬ 
динатам Л и , Х и : 

і 

К*=К~К Л 2и =- і Х и соз А и йі. (12.3.15) 

о 

Для ^искусственных спутников Земли выполняется условие 
§/г = Поэтому реализовать невозмущаемый построитель вер- 
19* 
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Ьикали на спутниках нельзя. Вследствие этого применение схем 
Іяроинерциальных координаторов А В Г Я , Д, в системах уп¬ 
равления спутников и других космических летательных аппаратов 
ІІс орбитальным движением теряет смысл. Для управления косми¬ 
ческими летательными аппаратами может применяться схема 
рироииерциального координатора И Н Д Н . 

§ 12.4. ТОЧНОСТЬ ГИРОИНЕРЦИАЛЬНЫХ КООРДИНАТОРОВ 

Измеренное значение радиуса-вектора г и можно записать 
в виде 

г п ^г+Х(і), (12.4.1) 

Ірде г— истинное значение радиуса-вектора, а X (і) —- вектор 
[суммарной ошибки. 

|; Во всех схемах гироинерциальных координаторов ошибка в 
Определении вектора г является следствием ошибок измерения 
вектора ускорения а , ошибок в задании начальных условий г 0), 
|г(0)„ ошибок вычислителя, интегрирующего уравнение (12.1.5), 
ш неточного знания функции &(г). В свою очередь ошибки изме¬ 
нения вектора ускорения а определяются ошибками акселеро¬ 
метров и ошибками гироприборов, реализующих систему коорди¬ 
нат, в которой производится измерение ускорений. 

Для определения вероятностных характеристик случайной 
функции Х(і) —ошибки измерения вектора г —необходимо рас¬ 
сматривать гироинерциальный координатор как динамическую 
систему, на вход которой поступают возмущения (первичные 
ошибки). Зная вероятностные характеристики возмущений, мож¬ 
но методами статистической динамики ([1] гл. 7, 11) вычислить 
вероятностные характеристики случайной функции Х((). Как 
правило, ошибки гироинерциальных координаторов невелики 
г!тах)- Поэтому с целью упрощения вычислений целесо¬ 
образно провести линеаризацию уравнения (12.1.5) или соответ¬ 
ствующих ему скалярных уравнений. 

Вероятностные характеристики ошибок гироприборов были 
изучены в § 11.4. В соответствии с формулой (11.4.11) диспер¬ 
сия угловой ошибки свободного или интегрирующего гироскопов 
через время 0)1 * определяется линейной зависимостью от 
времени 

<> 2 

Зе = —— і при I 1/а. (12.4.2) 

а 

Отсюда следует, что применение свободных гироскопов (гиро- 
платформы) для реализации различных систем координат (в 
Том числе и для измерения вектора ускорения а) приводит к на¬ 
коплению со временем ошибок в определении вектора г и, сле¬ 
довательно, к ошибкам измерения параметров управления. Это 
обстоятельство является характерной особенностью и основным 
Недостатком гироинерциальных координаторов. 
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Акселерометры наряду с гироприборами являются основными 
измерителями в гироинерциальных координаторах. Как следует 
из уравнения движения поплавкового акселерометра, получен¬ 
ного в § 12.1, измеренное значение ускорения выражается через 
истинное значение и ошибку измерения формулой а и =а+Х а ({). 
Ошибка измерения Х а определяется теми же факторами, что и 
для поплавкового интегрирующего гироскопа (остаточное трение 
в опорах подвеса поплавка за счет несовпадения удельных 
весов поплавка и жидкости, неравножесткость конструкции, 
реакция в опорах при действии ускорений вдоль осей Рх, Рг, мо¬ 
менты от магнитной реакции датчика углов и обратной реакции 
датчика момента, шумы датчика углов). Экспериментальные 
данные показывают, что ошибка Х а ( і ), является стационарной 
случайной функцией времени с равным нулю математическим 
ожиданием и спектральной плотностью, которую можно аппрок¬ 
симировать зависимостью 


8 Х Н 


ТС 


(12.4.3) 


где а а — дисперсия ошиоки измерения акселерометра, а — час¬ 
тота, на которой спектральная плотность уменьшается вдвое. 
Величина а определяется параметрами акселерометра (собствен¬ 
ной частотой, частотой питания индуктивных датчиков и други¬ 
ми факторами). Для маятниковых поплавковых акселерометров 
среднее квадратическое отклонение ошибки измерения имеет 
порядок <з а = 1 0 -3 -я- ІО -4 м/сек 2 . Корреляционная функция, со¬ 
ответствующая спектральной плотности (12.4.3), определяется 
формулой (11.4.9), в которой величину а- следует заменить 
на <ѵ 

Наряду с поплавковыми акселерометрами разрабатываются 
и другие схемы акселерометров. В частности, следует отметить 
схемы струнного акселерометра и акселерометра с вращающейся 
инертной массой [6]. В гироинерциальных координаторах уско¬ 
рения, измеряемые акселерометрами, интегрируются интеграто¬ 
рами, представляющими собой отдельные устройства или орга¬ 
нически входящими в состав вычислителей. Интегрирование уско¬ 
рений можно выполнить и с помощью акселерометра. Для этого 
используются схемы однократно и двукратно интегрирующих 
акселерометров. 

Поплавковый акселерометр, рассмотренный выше, можно сде¬ 
лать однократно интегрирующим, если сигнал, снимаемый с вы¬ 
хода усилителя, превратить в последовательность импульсов, 
причем частоту следования импульсов сделать пропорциональ¬ 
ной ускорению и подать этот сигнал на датчик момента акселеро¬ 
метра. В этом случае суммарный момент будет пропорционален 
интегралу от измеряемого акселерометром ускорения. В резуль- 
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тате сигнал на выходе усилителя также будет пропорционален 
интегралу от измеряемого ускорения. 

Корреляционная функция и дисперсия ошибки измерения на 
выходе однократно интегрирующего акселерометра при аппрок¬ 
симации спектральной плотности случайной функции ошибки из¬ 
мерения Х а (і) формулой (12.4.3) описывается формулами 
(11.4.10), (11.4.11) соответственно при замене з- на о а . Как сле¬ 
дует из формулы (11.4.11), среднее, квадратическое отклонение 
ошибки измерения интегрирующего акселерометра растет про¬ 
порционально времени интегрирования. 

Таким образом, применение гироприборов и акселерометров, 
работающих с ошибками, в схемах гироинерциальных коорди¬ 
наторов приводит с течением времени к накоплению ошибок в 
определении координат, а следовательно, и параметра управ¬ 
ления (в канале курса) и момента перехода в пикирование. 

" Найдем вероятностные характеристики ошибки формирова¬ 
ния параметра управления в канале курса с помощью гироинер- 
циального координатора А в Г н . Будем рассматривать проекции 
уравнения (12.1.5) на ортодромическую систему координат и по¬ 
лагать, что выполняются условия г = сопзі, <а уг =0. Тогда, в со¬ 
ответствии с уравнениями (12.1.12), (12.1.14) при малом угле о, 
таком, что можно принять сов ,каналы можно считать неза¬ 
висимыми. Принимая за параметр управления в канале курса 
линейное отклонение от плоскости заданной ортодромии Д= г— 
= го, где о — угол отклонения радиуса-вектора ракеты г от 
плоскости заданной ортодромии (см. § 10.1), можем написать 
следующее выражение для измеренного значения параметра 
управления: 

Д„ = 2 + X ((), . (12.4.4) 

где Х(() — суммарная ошибка. Так как программное значение 
угла а равно нулю, то ^(^) есть ошибка измерения линейного от¬ 
клонения центра массы ракеты от плоскости ортодромии. В соот¬ 
ветствии с принципом измерения в данной схеме гироинерциаль- 
ного координатора ошибка есть сумма 

Х{і) = п + г% (12.4.5) 

где е—угловая ошибка гироплатформы; ,3—угловая ошибка 
построителя вертикали (см. рис. 12.3.4). 

Определим вероятностные характеристики угловой ошибки 
построителя вертикали в одной плоскости, воспользовавшись 
уравнением (12.3.12) и принимая, что к — 1/г п составляющая 
ускорения &х г компенсируется путем дополнительного наклона 
корпуса акселерометра. Построитель вертикали является линей¬ 
ной системой и его весовая функция равна: 

§ (І, т) =-і- ЗІП а> 0 {і — ?). (12.4.6) 
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Используя эту весовую функцию, выразим угловую ошибку по¬ 
строителя вертикали в одной плоскости через первичные 
ошибки 

1 і 

Г р = -® (") 5іп ю„ (І — т) йх -( х а (т) зі п <о 0 { і- т) сіх + 

®о .) гч>о ^ 

1 - 

з 

+ Ро соз ш е і + — зіп ш 0 Л (12.4,7) 

ш о 

Ошибки начальной выставки построителя вертикали ((-> 
являются случайными величинами, обычно имеющими нормаль¬ 
ные законы распределения с нулевыми математическими ожида¬ 
ниями и дисперсиями а* соответственно. Ускорение гиро¬ 
платформы е. (і) . и ошибка акселерометра Х а (і) являются ста¬ 
ционарными случайными функциями времени с нулевыми мате¬ 
матическими ожиданиями. В узкой полосе пропускания построи¬ 
теля вертикали, определяемой его собственной частотой 
ш 0 = 1,24 • 1СУ 3 Нсек, можно принять спектральные плотности 
случайных функций е (Л и Х а {і) постоянными, т. е. считать 
их белыми шумами. В этом случае корреляционные функции вы¬ 
ражаются формулами А-(Л (')=0-о {і—і'), А„(Л Л)=О а § (7—Л). 

В соответствии с перечисленными выше вероятностными ха¬ 
рактеристиками первичных ошибок математическое ожидание 
угловой ошибки 3 построителя вертикали равно нулю. ~ 0. 
Корреляционная функция, вычисленная с использованием фор¬ 
мулы (12.4.7) и характеристик первичных ошибок, имеет вид 


А р (Л Л) 


а-. С_а__ ] 


~+ 




1 г I 

— тіп | Л Л I соз а> 0 (г:-т-Л) 


1 


-— (зіп О) 0 | і — Л | зіп я) 0 {I я- Л)) 

4ш 0 

2 

+ Оі СОЗ ш 0 І СОЗ 0>о І 4- Г $іп М 0 1 81 " П ш 0 V • 

«о 


(12.4.8) 


Дисперсия угловой ошибки 3 равна корреляционной функции 
при одинаковых значениях аргументов і == Л: 

г Оё , 0„ 1 / і 1 . \ 2 „ 

— . - ЗіП 2 «г, Л Г р 1 С05“си,/-Ь 

I 1 ( 0 ,-, / 


Ой = 




3 ± 

2 

Щ 


8ІП*«,і Л 


(12.4-9) 

Из этой формулы следует, что дисперсия угловой ошибки 3 по¬ 
строителя вертикали зависит от времени и включает линейно 
возрастающие и колебательные члены. Возрастание дисперсна 
со временем объясняется особенностью поведения построителя 
вертикали под действием возмущений, имеющих в своем спектре 
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частоты, равные собственной частоте построителя вертикали. 
Как известно, амплитудно-частотная характеристика резонанс¬ 
ного звена, каким является построитель вертикали, имеет разрыв 
второго рода на резонансной частоте. А так как в спектральном 
составе возмущений практически всегда содержатся все часто¬ 
ты, то возникает явление резонанса и построитель вертикали на¬ 
чинает раскачиваться на своей резонансной частоте со ско¬ 
ростью, определяемой интенсивностью возмущения. Этим и объ¬ 
ясняется линейное возрастание дисперсии угловой ошибки. 

В современных инерциальных системах интенсивности шумов 
акселерометров и угловых ускорений гироприборов достаточно 
малы (0 а = 0,5(10~ 7 -ъ 10' 9 ) м 2 /сек 3 ). Поэтому возрастание 
среднего квадратического отклонения угловой ошибки построи¬ 
теля вертикали за счет этих возмущений в течение нескольких 
часов полета не превышает одной угловой минуты. 

Ошибки начальной выставки построителя вертикали имеют 
существенное значение лишь при пусках ракет с подвижных 
платформ (самолет, корабль, подводная лодка и т. п.), когда 
начальные координаты и скорости в точке пуска определяются 
с большими ошибками. Средние квадратические отклонения 
ошибок в определении координат а 1 и скоростей а 2 в точке 
пуска для подвижных платформ имеют порядок а, = 300 -ь 
-нЗООО м, з 2 = 0,3 -я- 3 м/сек. При пусках ракет с Земли о г — О, 
а а, не превышает десятков метров. 

Дисперсия суммарной ошибки формирования параметра 
управления является суммой дисперсии ошибок построителя 
вертикали и построителя системы отсчета 

я 2 х = Г 2 (о е 2 + аз), (12.4.50) 

где Се, ар. определяются формулами (12.4.2), (12.4.9) соответ¬ 
ственно. 

Мы рассмотрели точность гироинерциального координатора 
схемы А а Г н . Аналогичным образом можно получить вероятност¬ 
ные характеристики ошибок и для других схем координаторов. 

Анализ точности гироинерциальных координаторов показы¬ 
вает, что основными причинами ошибок являются: уходы гиро¬ 
приборов и начальные ошибки выставки построителя вертикали. 
Уменьшение собственных уходов гироприборов может быть до¬ 
стигнуто за счет повышения точности их изготовления. Уменьше¬ 
ние ошибок начальной выставки построителя вертикали может 
быть достигнуто путем повышения точности навигационных си¬ 
стем, дающих информацию о координатах и скоростях подвиж¬ 
ных платформ в точке пуска. Повышение точности гироинерци- 
алы-тых координаторов возможно также за счет комплексирова- 
ния их с другими измерителями элементов движения центра 
массы ракеты: допплеровскими измерителями скорости полета, 
радионавигационными системами и системами наведения по зем¬ 
ным ориентирам. 
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Г л а в а 13 

АСТРО ИНЕРЦИАЛЬНЫЕ КООРДИНАТОРЫ 

§ 13.1. ПРИНЦИПЫ ПОСТРОЕНИЯ АСТРОИНЕРЦИАЛЪНЫХ 
КООРДИНАТОРОВ 

Анализ точности гироинерциальных координаторов, прове¬ 
денный в предыдущем параграфе, показывает, что одной из ос¬ 
новных причин ошибок этих систем являются уходы гироскопов. 
В схемах гироинерциальных координаторов А Н Г Н , А в Г н гироско¬ 
пы материализуют инерциальные системы координат. В задачах 
наведения ракет с большой точностью можно принять за инер¬ 
циальные системы отсчета 
системы, образованные на¬ 
правлениями на звезды (или 
радиозвезды). Очевидно,что 
уходы гироскопов в схемах 
А. Ли А в Г н можно уст¬ 

ранить, если осуществить 
привязку опорной системы 
координат, реализуемой на¬ 
правлениями кинетических 
моментов гироскопов, к 
звездам. Схемы координато¬ 
ров, у которых инерциаль¬ 
ные системы координат реа¬ 
лизуются путем привязки 
опорной системы координат 
к звездам, получили назва¬ 
ние астроцнерциальныр ко¬ 
ординаторов. 

Для привязки к звездам на гироплатформу устанавливаются 
телескопы, визирующие две звезды. Фиксирование двух направ¬ 
лений на звезды позволяет построить неподвижную в инерциаль¬ 
ном пространстве плоскость. Такой плоскостью является гиро¬ 
платформа, играющая роль гироскопического привода следящих 
систем визирования звезд (рис. 13.1.1). Системы визирования 
звезд и гироплатформа образуют астровизир — устройство, реа¬ 
лизующее инерциальную систему координат путем визирования 
двух звезд (или радиозвезд). 



298 



В схеме астроинерциального координатора А„ Г„ акселеро¬ 
метры непосредственно располагаются на гироплатформе. В схе¬ 
ме астроинерциального координатора А в / „ так же, как и в 
схеме гироинерциального координатора А в А н , акселерометры 
располагаются на подвижной платформе — построителе верти¬ 
кали, соединенной с гироплатформой. 

Изложенное показывает, что астроинерциальные координа¬ 
торы отличаются от гироинерциальных координаторов только 
способом реализации инерциальных систем координат. Поэтому 
методы измерения координат ракеты астроинерциальными коор¬ 
динаторами и формирования параметров управления в астро- 
инерциальных системах не отличаются от применяемых в гиро- 
инерциальных системах. В связи с этим в этой главе будут рас¬ 
смотрены лишь особенности построения астроинерциальных 
координаторов по сравнению с гироинерциальными координа¬ 
торами. 


§ 13.2. АСТРОВИЗИРЫ 

Астровизир представляет собой гироскопическую следящую 
систему, пеленгующую две звезды. Принципы построения следя¬ 
щих гироскопических координаторов подробно рассмотрены в 
главе, посвященной системам самонаведения. Поэтому в данном 
параграфе мы остановимся только на особенностях астровизиров. 

Первой особенностью астровнзира по сравнению с координа¬ 
тором цели является очень малый уровень полезного сигнала по 
сравнению с фоном (в дневных условиях лучистый поток от 
звезд в десятки тысяч раз меньше лучистого потока от фона). 
Слабый уровень полезного сигнала приводит к необходимости 
использования очень чувствительных приемников излучения и 
оптимальных схем обнаружения и определения параметров 
входного полезного сигнала. 

Второй особенностью астровизира является траекторный 
захват звезд. Как правило, вследствие различных причин конст¬ 
руктивного характера и условий боевого применения ракет 
с астроинерциальными системами управления захват звезд про¬ 
изводится астровизиром уже после старта ракеты в процессе ее 
полета. Эта особенность предъявляет жесткие требования к точ¬ 
ности гироплатформ, работающих до момента захвата в режи¬ 
ме разомкнутой системы. Кроме того, в астровизирах должны 
применяться оптимальные системы обнаружения звезд, обеспе¬ 
чивающие высокую вероятность правильного обнаружения и со¬ 
ответственно малую вероятность ложных захватов в условиях 
действия помех. 

Третьей особенностью астровизиров является слежение не за 
одним направлением в пространстве, как это имеет место в коор¬ 
динаторах цели, а одновременное слежение за двумя направле¬ 
ниями в пространстве, точнее, слежение за одним направлением 
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и за положением плоскости, проходящей через две звезды. Для 
наблюдения за двумя звездами используют либо две оптические 
или радиоастрономические (в случае радиозвезды) системы, 
либо одну систему, поочередно с определенным периодом време¬ 
ни визирующую обе звезды. 

Второй способ более рационален, так как уменьшает количе¬ 
ство необходимой аппаратуры. В течение времени наблюдения 
за одной звездой гироплатформа работает по отношению к Дру¬ 
гой звезде в режиме разомкнутой системы; поэтому накаплива¬ 
ются ошибки слежения. Зная точностные характеристики гиро¬ 
платформы и выбирая допустимые ошибки слежения, можно оп¬ 
ределить время наблюдения за каждой звездой, т. е. определить 
частоту переключения системы с одной звезды на другую. Обыч¬ 
но период переключения составляет несколько десятков секунд. 



Ошибки слежения за двумя звездами устраняются путем 
приложения корректирующих моментов Л4 Ш М 7к , М гк к гироско¬ 
пам гироплатформы. На рис. 13.2.1 показана гироплатформа с 
двумя жестко связанными с ней телескопами, визирующими 
звезды 5і и 5о. Введем косоугольную систему координат 
направив оси ЯЕ, Рт\ на звезды 5і, За соответственно, а ось Р> 
перпендикулярно плоскости РЬ\, проходящей через обе' звезды 
так, чтобы система ЯЕтіЕ была правой. Угол а мржду осями РЕ 
и Р*і определяется выбранными звездами. С точки зрения точ¬ 
ности звезды рекомендуется выбирать так, чтобы этот угол был 
близок к 90°. На рис. 13.2.1 показана прямоугольная система ко¬ 
ординат Рхуг, жестко связанная с гироплатформой. Корректи¬ 
рующие моменты М 1К , А1 3к , ЛТ 3к , прикладываемые к гироскопам 
гироплатформы, направлены по осям системы координат Рхуг. 

При слежении за одной звездой гироплатформа может про¬ 
извольно вращаться относительно направления на данную звез¬ 
ду. Для реализации инерциальной системы отсчета необходимо 
наложить связь на эту оставшуюся степень свободы. Для этого 
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и применяется слежение за второй звездой. Положение гироплат¬ 
формы по отношению к системе координат Р\ т)С полностью 
определяется двумя углами $ І5 отклонения первого телескопа 
от направления на звезду 5і и углом е 3 отклонения второго теле¬ 
скопа от плоскости РЪ{ (рис. 13.2.1). Зависимости корректирую¬ 
щих моментов от угловых ошибок е 2 , е 3 выбираются при 
проектировании астровизиров. 

Углы е 3 можно выразить через декартовы координаты 

точек изображения звезд в фокальных плоскостях телескопов. 
Для этого достаточно умножить угловые величины на фокусное 
расстояние телескопа /д: 

^2~/о 3 2> ^3~/о е г (13,2.1) 

На рис. 13.2.2 представлена блок-схема астровизира. Один 
телескоп, расположенный, на гироплатформе, последовательно 
визирует две звезды. Лучистый поток от звезды проходит через 



модулирующее устройство и падает на фотокатод фотоумножи¬ 
теля. Электрический сигнал, несущий информацию об отклоне¬ 
нии оптической оси телескопа от направления на звезду, снимае¬ 
мый с выхода фотоумножителя, поступает на схему оптимальной 
обработки сигнала. В блок оптимальной обработки для опреде¬ 
ления координат ІУі, ІІ-г, Уз поступает опорное напряжение, вы¬ 
рабатываемое соответствующим генератором. Перевод телескопа 
с одной звезды на другую осуществляется схемой переброса. 
Сигналы с блока оптимальной обработки, пропорциональные 
величинам У\,У 2 , Уз, поступают в блок распределения сигналов 
и далее — на датчики моментов ДМ. Корректирующие моменты 
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от датчиков моментов вызывают прецессию гироскопов Г ь Г 2 , Г 3 , 
которая регистрируется датчиками углов ДУ. Сигналы дат¬ 
чиков углов усиливаются на усилителях У ь У 2 , У» и подаются на 
двигатели Д ь Д 2 , Дз, поворачивающие гироплатформу. Так как 
звезды визируются последовательно, то следящий астровизир 
работает циклически. В первой половине каждого цикла отра¬ 
батываются угловые ошибки г,, е 2 , а затем, после переброса 
телескопа на вторую звезду, отрабатывается угловая ошибка е 3 . 


§ 13.3. ЭНЕРГЕТИЧЕСКИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ АСТРОВИЗИРОВ 

Энергетические характеристики астровизиров определяются 
характеристиками излучения звезд и фона. Характеристики из¬ 
лучения фона подробно изложены в гл. 5 и поэтому здесь не рас¬ 
сматриваются. Характеристики излучения звезд мы будем рас¬ 
сматривать только для оптического диапазона шкалы электро¬ 
магнитных волн. Желающим изучить энергетические характери¬ 
стики радиозвезд рекомендуем работу Ю. В. Павлова [17]. 

Современная система обозначений звезд впервые была вве¬ 
дена Бейером в 1603 г. Каждая звезда в созвездии обозначается 
буквой греческого алфавита, начиная с самой яркой звезды и 
далее в порядке убывания яркости. За буквой следует название 
созвездия. Например, обозначение а-Андромеды определяет са¬ 
мую яркую звезду в созвездии Андромеды. Кроме этого обозна¬ 
чения, наиболее яркие звезды созвездий имеют собственные 
названия греческого, латинского или арабского происхождения. 
Позднее для обозначения большого количества слабых звезд 
была введена нумерация звезд в созвездии. Порядок нумерации 
производится по направлению часовой стрелки в северном полу¬ 
шарии и против часовой стрелки в южном полушарии. 

Положения звезд определяются угловыми координатами, ха¬ 
рактеризующими направление на данную звезду. В экваториаль¬ 
ной системе отсчета Ох э у а г, положение звезд определяется 
экваториальными координатами: а— прямым 4 восхождением 
звезды и 8— склонением звезды (см. рис. 13.3.1). Углы а, 8 
имеют значения в пределах 0<а<360° — 90° <8 <90°. В при¬ 
ложении 4 даны экваториальные координаты некоторых звезд. 
В прямоугольной системе отсчета Ох г у г г г положение звезд 
определяется горизонтальными координатами: Н — высотой 
звезды, А — азимутом звезды, причем — 90° < /г < 90 °, 
0 < А < 180° (рис. 13.3.2). 

Для работы астровизиров используются навигационные звез¬ 
ды, к которым относят наиболее яркие звезды, удовлетворяющие 
определенным требованиям. Важнейшими требованиями являют¬ 
ся: лучистый поток от навигационной звезды должен быть боль¬ 
ше некоторого минимального значения, определяемого порогом 
чувствительности воспринимающего элемента при заданном 
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уровне фона; вблизи навигационных звезд в пределах области 
поиска, необходимой для надежного захвата, не должно быть 
других ярких светил (Солнце, Луна и планеты); для нормальной 
работы астровизира необходимо производить пеленгацию двух 
навигационных звезд, причем взаимное положение звезд опреде¬ 
ляет точность построения инерциальной системы отсчета; нави¬ 
гационные звезды должны обеспечивать работу астровизира на 
любой траектории полета с минимумом перенастроек с одной 
пары звезд на другую. Таким образом, требования к навигацион¬ 
ным звездам определяются параметрами траектории, временем 
полета и параметрами астровизира. Важнейшие навигационные 
звезды приведены в приложении 4. 




Звезды с большой точностью можно считать бесконечно уда¬ 
ленными точечными источниками излучения. Энергетическими 
характеристиками излучения звезд являются; облученность 
Е втлг 2 и спектральная интенсивность облученности Е х втм~ 3 . Об¬ 
лученность есть поверхностная плотность лучистого потока Ф, 
падающего на элемент поверхности Е — Спектральная 

интенсивность облученности есть облученность на единицу дли¬ 
ны волны е х = аЁ/аі. 

Приближенную оценку спектральной интенсивности облучен¬ 
ности от звезды можно получить на основе допущения, что звез¬ 
ды излучают, как абсолютно черные тела. Как известно, зави¬ 
симость величины Е х от длины волны для абсолютно черного 
тела описывается формулой Планка. Подставляя в функцию 
Планка [см. подынтегральное выражение в формуле (5.3.1)] 
вместо температуры Т цветовую температуру Г ц . значение кото¬ 
рой для навигационных звезд приведено в приложении 4, можно 
построить зависимость (а). Этот приближенный способ удобен 
для грубых прикидок. 

Как показывают экспериментальные данные, излучение звезд 
не соответствует излучению абсолютно черного тела. В кривых 
спектральных интенсивностей излучения звезд имеются линии 
и полосы поглощения, а также скачки. На рис. 13.3.3 при¬ 
ведены зависимости Е х для некоторых звезд, осредненные на 
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интервале X— 0,05 мк. В связи с тем, что зависимость Е х не 
описывается распределением Планка, для расчетов лучистого 
потока от звезд непосредственно используются таблицы или 
графики кривых Е х . Внеатмосферные значения Е х в функции 
длины волны для навигационных звезд даны в приложении 5, 
Данные по спектральным интенсивностям облученности большо¬ 
го количества звезд приведены в [23]. 

Кроме рассмотренных энергетических характеристик излуче¬ 
ния звезд, на практике часто пользуются светотехническими 
характеристиками излучения. Характеристика, соответствующая 

облученности, как известно, 
называется освещенностью Е и 
измеряется в люксах (I люкс^ 
« 0,285 вт/м 2 ). Исторически 
сложившейся мерой измерения 
освещенности от звезд являет¬ 
ся звездная величина т. Тер¬ 
мин «звездная величина» не 
имеет отношения к размерам 
звезд и возник, по-видимому, 
вследствие неверного убежде¬ 
ния, что яркие звезды облада¬ 
ют большими размерами, чем 
слабые звезды. После создания 
прибора для измерения осве¬ 
щенности — фотометра — бы¬ 
ла установлена связь между 
звездной величиной и освещен¬ 
ностью 

т—— 2,51^Я + сопзі. (13.3.1) 

При измерении освещенности в люксах значение п&ггоянной п 
этой формуле равно — 13,89. Звезда первой величины дает осве¬ 
щенность в 1,11 • ІО -6 люкс. Для очень ярких звезд звездная ве¬ 
личина отрицательна. Значения звездных величин для навига¬ 
ционных звезд приведены в приложениях 4 и 5. 

Для приема лучистой энергии звезд в астровизирах приме¬ 
няются фотоумножители и электронно-оптические преобразова¬ 
тели. Эти чувствительные элементы являются селективными при¬ 
емниками лучистой энергии. Лучистый поток, воспринимаемый 
чувствительным элементом от звезды, определяется формулой 

со 

Ф = т (X) Тф (X) т 0 (X) т а (X) Е % сІЫз, ■ (1 3.3.2) 

5 о 

где интегрирование по 5 распространяется на площадь объекти- 
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в а телескопа 5 =-- яс? 2 /4; Е х — спектральная интенсивность облу¬ 
ченности вне атмосферы; т а (Х), т 0 (Х), -сф (X) — спектральные 
коэффициенты пропускания атмосферы, оптики и фильтра теле¬ 
скопа соответственно; т (X) — коэффициент спектральной чув¬ 
ствительности воспринимающего элемента. 

С большой точностью можно принять, что облученность на 
небольшой площади объектива телескопа является постоянной. 
Поэтому, выполняя интегрирование по 5 в (13.3.2), получим 

Ф = Еі 5, (13.3.3) 

где 

оо 

Еі = § т(Х) х Ф (к) т 0 (X) х а (X) Е х й?Х — 

о 

— интегральная облученность от звезды. 

Вычисление интегральной облученности проще всего выпол¬ 
няется графическим способом. Для этого строятся кривые т (X), 
, ф (л), т 0 (X), х а (Х'і, Е х , перемножаются их ординаты и опреде^ 
ляется площадь под резуль- Рх (ц) 
тирующей кривой. 

Коэффициент пропуска¬ 
ния атмосферы т а (Х) опреде¬ 
ляется формулой 

(X) =■ р'х^і (13.3.4) О, 

где Рх — спектральный 
коэффициент прозрачности 
атмосферы; т(г) — атмо¬ 
сферная масса, показываю¬ 
щая, во сколько раз опти¬ 
ческая толща атмосферы в 
направлении на звезду Д 75 
больше оптической толщи 
атмосферы в направлении 
на зенит. Для зенитных рас- 
стояний г = 90 — 
можно принять ап (г)—ее с г. 

Для больших зенитных рас¬ 
стояний величина т(г) оп¬ 
ределяется по специальным 
таблицам. Спектральный 
коэффициент Рх зависит от 
состояния атмосферы, дли¬ 
ны волны и высоты наблюдения над уровнем моря. На рис. 13.3.4 
приведены графики коэффициентов р х для различных высот над 
Уровнем моря. Спектральные коэффициенты х (X), т 0 (X), т ф (X) 
определяются свойствами чувствительных элементов, оптики и 
фильтров, применяемых в астрокоординаторах. 

20 . 



Рис. 13.3.4 


В. С. Пугачев и др. 
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Рассмотрим принцип работы и характеристики фотоумножи¬ 
телей, широко применяемых в астровизирах в качестве чувстви¬ 
тельных элементов. Фотоумножители являются фотоэлементами 
с многокаскадным усилением фототока. Основными преимуще¬ 
ствами фотоумножителей по сравнению с другими фотоэлемен¬ 
тами являются большое усиление, достигающее Ю 6 -г- ІО 7 , и ма¬ 
лая инерционность. 

Принципиальная схема фотоумножителя изображена на 
рис. 13.3.5. Лучистый поток от звезды концентрируется оптиче¬ 



ской системой телескопа на фотокатод. Лучистый поток выби¬ 
вает с фотокатода электроны, которые под действием разности 
потенциалов, существующей между фотокатодом и первым эмит¬ 
тером Эі, ускоряются и, ударяясь об эмиттер, выбивают вторич¬ 
ные электроны. Последние направляются на следующий эмит¬ 



тер Э 2 , находящийся под более высоким потенциалом, чем эмит¬ 
тер Эі, и снова выбивают с пего электроны. Процесс повторяется 
на последующих эмиттерах. Электронный поток с последнего 
эмиттера попадает на анод А, который включается в сеточную 
цепь усилительной лампы. Криволинейная форма конструкции 
эмиттеров обеспечивает фокусировку пучка электронов. Разность 
потенциалов между эмиттерами создается за счет делителя на¬ 
пряжения. На рис" 13.3.6 приведена электрическая схема фото- 
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і умножителя. Сопротивление Я является нагрузочным. Величина 
этого сопротивления имеет порядок 10 7 ч- ІО 10 ом. 

Динамические свойства фотоумножителя с высокой точностью 
описываются апериодическим звеном. Постоянная времени опре¬ 
деляется произведением нагрузочного сопротивления Я на ем¬ 
кость анод—последний эмиттер. Эта емкость, показанная на 
рис. 13.3.6 пунктиром, имеет порядок С = 10~'° ч-Ю” 11 ф. 

Основными характеристиками фотоумножителя являются: 
зависимость анодного тока от величины лучистого потока, падаю¬ 
щего на фотокатод, относительная спектральная чувствитель¬ 
ность фотоумножителя т (А) и зависимость чувствительности 
фотоумножителя и интенсивности шума фотоумножителя от на¬ 
пряжения питания. Основными параметрами фотоумножителей 
являются: коэффициент усиления к ф , интегральная чувствитель¬ 
ность -[-ф, чувствительность фотокатода у и темновой ток і т . 

Зависимость анодного тока от величины лучистого потока 
имеет в рабочем диапазоне линейный характер. Крутизна линей¬ 
ной характеристики является интегральной чувствительностью 
! *Гф- Чувствительность фотокатода определяется через величины 
Тф и коэффициент усиления к ф фотоумножителя формулой 
Т* = 7ф/^ф- Коэффициент усиления фотоумножителя есть отноше¬ 
ние анодного тока і а к фототоку і ф : к ф — і а іі ф =а п , где а — коэф¬ 
фициент вторичной эмиссии, являющийся отношением числа 
вторичных электронов к числу первичных электронов, п — число 
каскадов. 



0,30 0,00 ОфО 0,60 0,70 0,80 0,90 /Д? 


Рис. 13.3.7 


Кривые относительных спектральных чувствительностей т (X) 
Для некоторых типов фотоумножителей отечественного производ¬ 
ства (ФЭУ-17, ФЭУ-22) и американских образцов (спектральные 
характеристики 5-8, 5-9) приведены на рис. 13.3.7. Темновой ток 
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фотоумножителя в основном определяется термоэлектронной 
эмиссией фотокатода и первых эмиттеров. Темновой ток имеет 
порядок і т = 1 ■ Ю~ 10 а. При охлаждении фотоумножителей тем¬ 
новой ток уменьшается. 

Собственные шумы фотоумножителя в основном обусловлены 
дробовым эффектом фотокатода и эмиттеров, тепловыми флук¬ 
туациями электронов в нагрузочном сопротивлении, фликкер- 
эффектом и флуктуациями магнитного поля Земли, приводящи¬ 
ми к флуктуациям электрического поля. Спектральные плотности 
случайных процессов фликкер-эффекта и флуктуаций магнитного 
поля Земли в диапазоне 10 — 1000 гц убывают обратно пропор¬ 
ционально частоте. На частотах порядка 800 л- 1000 гц интенсив¬ 
ность флуктуаций от фликкер-эффекта примерно та же, что и 
интенсивность флуктуаций от дробового эффекта. Вследствие 
высокой интенсивности флуктуаций от фликкер-эффекта и флук¬ 
туаций магнитного поля Земли на низких частотах целесообразно 
модулировать лучистый поток от звезд частотой порядка 500 ~- 
~=~ 1000 гц. Флуктуации выходного напряжения фотоумножителя 
от дробового эффекта и тепловых колебаний электронов обычно 
можно считать случайными функциями типа белого шума. Ин¬ 
тенсивности выходного напряжения этих шумов в [в % сек] подсчи¬ 
тываются по формулам 

О д = 2еі ф 4(1+ В) В 2 , О т = 4677?, (13.3.51 



ма — телескоп. К телескопам 
астровизиров предъявляются требования малых габаритов 
при высокой разрешающей способности и малых искажениях 
(аберрациях). Таким жестким требованиям удовлетворяет схе¬ 
ма телескопа советского оптика Д. Д. Максутова, представлен¬ 
ная на рис. 13.3.8. Лучистый поток от звезды проходит через 
мениск 1 вогнуто-выпуклую линзу, отражается от сферическо¬ 
го зеркала 2 и сферического зеркала 3, проходит через отверстие 
в задней стенке трубы телескопа и фокусируется в фокальной 
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плоскости объектива. Применение мениска позволяет в значи¬ 
тельной степени скомпенсировать различные аберрации оптиче¬ 
ской системы (сферическую и хроматическую аберрации, кому и 
дисторсию). Бленда 4 служит для защиты от засветки прямыми 
лучами фотокатода 5 фотоумножителя. Основными преимущест¬ 
вами менисковых телескопов являются: практическое отсутствие 
аберрации, малая длина трубы, легкость изготовления (все по¬ 
верхности являются сферическими) и герметичность оптической 
системы. Для телескопов коэффициент прозрачности оптики т 0 (л) 
можно считать постоянным и равным х 0 = 0,5 к- 0,55. 

§ 13.4. ОПТИМАЛЬНАЯ ОБРАБОТКА СИГНАЛА В АСТРОВИЗИРАХ 

Оптимальная обработка сигнала в астровизирах необходима 
для обнаружения и выделения очень слабого полезного сигнала, 
наблюдаемого совместно с шумами. Под обнаружением по¬ 
лезного сигнала понимается установление факта наличия сигна¬ 
ла. Под выделением сигнала понимается определение неизвест¬ 
ных параметров, характеризующих этот сигнал. 

Лучистый поток от звезды, фокусируемый телескопом на 
фотокатоде фотоумножителя, создает на выходном сопротивле¬ 
нии Д фотоумножителя напряжение и — /?т ф Ф, где Тф — ин¬ 
тегральная чувствительность фотоумножителя; Ф — поток от 
звезды, вычисляемый по формуле (13.3.3); При амплитудной 
модуляции лучистого потока модулирующим диском напряже¬ 
ние на выходе фотоумножителя имеет вид: 

и - Я?* Ф/с (Ц) 5 {і, Й, У) зіп ^ | , (13.4.1) 

где /с(^)— модуляционная характеристика модулирующего 
диска по отношению к полезному сигналу, определяющая зави¬ 
симость амплитуды лучистого потока, отнесенного ко всему по¬ 
току Ф в зависимости от величины отклонения V пятна изобра¬ 
жения звезды от оптической оси астровизира, з{і, й, Ч?) — оги¬ 
бающая напряжения; зіп (а>{ ф- шф'/й) — несущая. Функции 
/.(і/)и з(і, Й, Ч г ) определяются конфигурацией модулирующего 
диска. Для конкретности рассмотрим модулирующий диск, для 
которого / С (ІУ)=6 С и и $(фй,Ч г ) = ] [зіп (й^фЧф] , где 1 [ас] — еди¬ 
ничная функция. Таким образом, полезный сигнал, наблюдаемый 
на выходе фотоумножителя, представляет собой электрическое 
напряжение и имеет структуру последовательности пакетов ко¬ 
лебаний несущей частоты (рпс. 13.4.1). 

» ((, и , Ч?) = кІЛ [зіп {ІН ф- ЧГ^зіп (ші ф- (13.4.2) 

где к = Д у ф Ф к с ,кіІ — амплитуда напряжения полезного сигна¬ 
ла. Параметры полезного сигнала V, Т определяют полярные 
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координаты положения пятна изображения звезды в системе 
координат, связанной с телескопом и имеющей начало на опти¬ 
ческой оси. 

Наряду с полезным сигналом на выходе фотоумножителя 
имеется шум. Как уже говорилось в предыдущем параграфе, для 
уменьшения влияния фликкер-эффекта и флуктуаций магнитного 
поля Земли лучистый поток от звезды должен модулироваться 
с частотой 500-ь 1000 гц. Несущая частота полезного сигнала <» 
выбирается такой, чтобы удовлетворить этому условию. Таким 
образом, в качестве помех влияют только флуктуации и неодно¬ 



родности излучения фона, дробовой эффект фотокатода и эмит¬ 
теров фотоумножителя и тепловые флуктуации электронов в на¬ 
грузочном сопротивлении. Заметим, что флуктуации и неодно¬ 
родности излучения фона модулируются совместно с полезным 
сигналом от звезды, а тепловой и дробовой шумы не модулиру¬ 
ются диском. Поэтому суммарную помеху Х(() можно предста¬ 
вить в виде 

Х(і) — [зт(2^ + »Г,.)15т ^ + ~+ Х 9 (і), (13.4.3) 

гдеЛ'^)— помехи от флюктуаций и неоднородностей излучения 
фона; Х 2 (і) — помеха от собственных шумов фотоумножителя 
(дробовой и тепловой шумы). Случайные функции Х( {і) , Х 2 (і) 
являются некоррелированными, стационарными с нулевыми ма¬ 
тематическими ожиданиями и имеют постоянные спектральные 
плотности в полосе пропускания астровизира. Поэтому будем 
считать их белыми шумами с интенсивностями С,., 0 2 соответ¬ 
ственно. Суммарная помеха,’определяемая формулой (13.4.3), 
для случая, когда случайные фазы Ту имеют равномерное рас¬ 
пределение на интервале 0 -ь 2-г., также является белым шумом 
и имеет корреляционную функцию 

Л, Сс) =. 03 (т), (13.4.4) 

где С =0,5 2 0,+ 0 2 — суммарная интенсивность белого шу¬ 
ма Х(і). 

Таким образом, напряжение на выходе фотоумножителя, ко- 
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торое мы будем принимать за входной сигнал схемы оптималь¬ 
ной обработки, имеет вид 

(і) == ? (і, и, Ч г ) + -V (і), (13.4.5) 

где полезный сигнал ъ(і, ІІ, ЧР") и помеха Х(і) определяются фор¬ 
мулами (13.4.2), (13.4.3) соответственно. 

Нанлей задачей является определение алгоритма оптималь¬ 
ной обработки входного сигнала 2(і) с целью обнаружения по¬ 
лезного сигнала ’ь (і,Ѵ, Ф) и определения его параметров 7/, Ф"— 
координат пятна изображения звезды относительно оптической 
оси. На основе этого алгоритма может быть составлена струк¬ 
турная схема устройства оптимальной обработки и определены 
ее параметры, т. е. будет осуществлен синтез астровизира. Для 
решения этой задачи воспользуемся результатами теории опти¬ 
мальных систем обнаружения сигналов и определения их пара¬ 
метров ([1], гл. 16). Решим вначале задачу обнаружения. 

Ошибка обнаружения возможна как в результате пропуска 
полезного сигнала при его наличии, так и в результате ложной 
тревоги — принятия решения о наличии сигнала при его отсут¬ 
ствии. Примем в качестве критерия оптимального обнаружения 
минимум вероятности ошибки обнаружения при заданной веро¬ 
ятности ложной тревоги (критерий Неймана—Пирсона). 

Как известно ([1], § 16.4), за оценку 1 V* полезного сигнала 
можно взять любую возрастающую функцию от оператора <2 (2): 

\У*= х(<2(Д)), (13.4.6) 

где У-— произвольная возрастающая функция; <3(2) — опера¬ 
тор, преобразующий входной сигнал 2(1) в соответствии с фор¬ 
мулой 

СО I 

3(2) = і і А ^ И ’ ^ ехр {( ё (*» т ’ Ф)2(т)й?т—ф)1 , 

-ОО —ОО ( -7 

(13.4.7) 

В формуле для <3(2 ) используются следующие обозначения: 
И(и, ф)— У словная плотность вероятности параметров сигнала 
при его наличии; §((, -с. а, ф) — некоторая весовая функция; 
Р(и, Ф) — некоторая функция параметров сигнала; Т — время на¬ 
блюдения входного сигнала 2(1 ) (время его воздействия на вход 
системы). 

Весовая функция §((, т, и, ф) и функция 3 {и, ф) определяются 
соотношениями 

I 

) 8 (*9 Ф) К х (т, а) йт. = я (а, и , ф), 
і-Т 

і 

6 ( и , ф) — | § (/, х, и, ф) ср <т, и , ф) </т, (13.4.8) 

і-Г 
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где ТСДх, з) - корреляционная функция помехи Х(і), а ?(а,«, ф)~ 
— полезный сигнал. 

Так как корреляционная функция помехи имеет вид 5-функ- 
ции (13.4.4), то функции ^(7,х, ц, ф) иР(м,ф) для случая, когда Т 
кратно периоду несущей частоты, легко вычисляются; 

і 

§ [і, а, и, ф) = ~ ср(а, и, ф), р(и, ф)=~ «. (13.4,9) 

1-Т 

Вычислим интеграл по х в показателе степени в формулё 
(13.4.7). Подставляя выражение весовой функции (13.4.9), по¬ 
лезного сигнала (13.4.2) и принимая, что время наблюдения 7 
кратно частотам огибающей й и несущей «>, получим 

Г $({, х, и, ф)2Г(т) зіп + — ф ^ (т) о?х, (13-4.10) 

і~Т г, 

где Ті — совокупность интервалов времени, занятых высокоча¬ 
стотными колебаниями. Раскладывая синус суммы дв^х углов, 
представим последний интеграл в виде 

Зіп |шх + Ф 1 2(х) йі = V Ні + н| соз Ф - Ѵ 0 ^ , 

Г ‘ (13.4.11) 

где 

Н, = [ ІГ (х) зіп <ох сбс, Н 2 — [ 2Г (х) соз юх сіх, 
г. Г, 

Ѵ 0 = агсі§ (Н,/Н,). (13.4.12) 

Здесь ѵ 0 — оценка фазы несущей ю'Р/й. В выражении (13.4.11) 
косинус разности углов является п ери одической функцией ве¬ 
личины 1 Р,а_ первый сомножитель КНі+Нз постоянен. С увели¬ 
чением /Йі + НІ у величивается и значение <2(2), Следователь¬ 
но, <3(2 ) является возрастающей функцией величины Ѵн(+НІ 
и наоборот. Так как функция х в (13.4.6) произвольна, то в 
качестве оценки сигнала 117* можно взять значение 

]Ѵ* — У нГЧ-НІ . (13.4.13) 

Величины Ні, Н 2 можно рассматривать как декартовы коорди- 
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раты вектора Н. Корень квадратный из суммы квадратов есть 
модуль вектора, поэтому вместо (13.4.13) можно записать 


И7*=. 


|*.2Г (т) 8ІП (<*>Т + ѵ 0 ) (Іх 

Г, 


I 


г. 

8ІП (о.~ + — ѵ 0 ) 

зіп (оп ѵ 0 ) 7, (т) й- 

\ 

\ “> /. 



(13.4.14) 


Процесс обнаружения полезного сигнала производится путем 
вычисления оценки по формуле (13.4.14) и сравнения ее с поро¬ 
говым значением с. Если \Е*)>с, то принимается решение, что 
■полезный сигнал присутствует во входном сигнале; если \Е* < с , 
то принимается решение, что полезного сигнала нет. Вычисление 
величины ІЕ* можно осуществить различными способами; в 
частности, путем пропускания сигнала 2(і) через линейный 
фильтр с весовой функцией Л г зіп <о [і 9 — I -}- х)/а>, где іо — время 
задержки сигнала, а N — коэффициент усиления, и линейный 
двухполупериодный детектор (устройство модуля). Линейный 
фильтр с весовой функцией N зіп и >(( 0 —* + т)/<о практически реа¬ 
лизуется с помощью усилителей и резонансного контура с высо¬ 
кой добротностью, настроенного на частоту о>. Блок-схема вы¬ 
числения оценки ІЕ* приведена на рис. 13.4.2. Заметим, что вы- 



Рис. 13.4.2 


ходной сигнал схемы на рис. 13.4.2 представляет собой оценку 
огибающей входного сигнала, а оценка ѴР* соответствует макси¬ 
мальному значению огибающей. 

Пороговое значение с определяется по заданной вероятности 
ложной тревоги р лт ■ 

со 

р„ = Р(ѴР* >с| ИР*0) = |/(то* | да— 0)4®*, (13.4.15) 

С 

где $(ш *|щ = 0) — условная плотность вероятности оценки К 7 * 
при отсутствии полезного сигнала. Вычисление этой плотности 
вероятности и интеграла в (13.4.15) дает следующую зависимость 
междѵ пороговым значением и вероятностью ложной тревоги: 

с = ОТ 1п—— 

Рлт 


(13.4.16) 






Вероятность пропуска сигнала при его наличии выражается фор¬ 
мулой 

С ОО оо 

Рп р = Р(ѴР* <с \ѵРфО)= | | и, ф, тфО) к(и,ѣ) , 

О —оо — оо 

(13.4.17) 

где /(ш* | а, ф, т ф 0) — условная плотность вероятности оценки 
\Ѵ* при наличии полезного сигнала. Результаты вычислений по 
данной формуле можно представить в виде 

і 

п — > „ 1+е 
Рщ 1 Р ЯХ •) 

где 

Ё _ т ф 2 _ = п? 2 тф^ Ф 2 4 

40 4 О 

есть отношение энергии полезного сигнала к интенсивности по¬ 
мехи. В формуле (13.4.19) а 2 —дисперсия амплитуды напряже¬ 
ния, а о 2 и — дисперсия величины отклонения пятна изображе¬ 
ния звезды от оптической оси. 

Вероятность правильного обнаружения определяется фор¬ 
мулой " * 

_і 

Рпо = 1 - Рпр = Р* т 1+ ’. (13.4,20) 

Если априорное распределение случайной величины V тако¬ 
во. что дисперсия з 2 , удовлетворяет условию Зз у < й/2, где 
а — диаметр выходного зрачка оптической системы, т, е. если 
априорная вероятность того, что звезда окажется к моменту 
обнаружения в поле зрения оптической системы близка ^едини¬ 
це, то в этом случае можно считать, что вероятность правиль¬ 
ного обнаружения равна вероятности траекторного захвата 
звезды астровизиром. 

Рассмотрим задачу определения оценок (У*, 4'* неизвестных 
параметров огибающей полезного сигнала ІІк 1 [зіп 4.4 4 4’)]. 
Заметим, что вычисление оценки ѴР* по формуле (13.4.14) дает 
непосредственно оценку огибающей сигнала, содержащую иско¬ 
мые неизвестные параметры V , V. Поэтому устройство опреде¬ 
ления оценок параметров огибающей мы будем располагать не¬ 
посредственно после устройства обнаружения. Модулирующая 
функция з(і, Фі = 1 [зіп (Й7 4- ЯГ)] — последовательность прямо¬ 
угольных импульсов — является периодической функцией вре¬ 
мени. Примем для простоты, что входным полезным/сигналом 
для устройства определения оценок параметров является первая 
гармоника разложения в ряд Фурье функции 1 [$іп(ЙУ 4 \Р)|: 

ср с (У, 7/, 4Г) = ІІк 8ІП (Иі 4- 44. (13.4.21) 

Данный сигнал можно представить в виде 

ср с ( і , и и и.,) = ш х зіп ін 4 ш.. со5 ш, ( 1 3.4.22) 
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(13.4.18) 

(13.4.19) 



где і! { = Ц С05 ЧР\ и2=11 зіп У — декартовы координаты пятна 
изображения звезды в системе координат с началом на оптиче¬ 
ской оси телескопа. Наряду с полезным сигналом ср с (і, Ь\, ІІ») 
на вход устройства поступает помеха ѵА п (^). Эта помеха являет¬ 
ся следствием прохождения Х(і) через схему оптимального об¬ 
наружения и собственных шумов элементов схемы определения 
оценок параметров. Будем считать, что помеха Х п (і) является 
белым шумом с интенсивностью О п . В качестве критерия опти- 
мальности определения оценок ІІ і*, II ч* неизвестных парамет¬ 
ров Ѵ \ , выберем минимум средней квадратической ошибки: 

М [(*/,* - 4/0 2 ] = шіп, М [(і/ 2 * - (/,) 2 ] = шіл. (13.4.23) 

Тогда, как известно, оценки параметров выражаются формулами 
(см. [1], § 16.3) 


оо со I 

1 «і/ ( «і» Щ) ехр | (*> Б «ц ч 2 ) г (т) йч - 

1 —Т 


— оо —оо 


СІ Но* 


и 2 /(и ѵ ц 2 )ехр ІІ §{*> х > и 1 ,и 1 )2.{х)йх— 

— со —оо І — 7 


Р(«і, И 2 ) Сіи 2 , 


(13.4.24) 


где 


* {2) = 1 /\ \/(м 1 ,и 2 )ехру и ѵ и 2 )2(х)(1х- 

г-т 

— р (йц н 2 ) | йи х сІи 2 , 


)(«і, и-і) — априорная плотность вероятности случайных величин 
Ѵ и Ѵ’і (плотность вероятности, известная до начала наблюде¬ 
ния). Произведение априорной плотности вероятности на экспо¬ 
ненту в подынтегральных выражениях и коэффициент * (2.) есть 
условная апостериорная плотность вероятности величин (Л, Ѵі, 
т. е. плотность вероятности, полученная в результате наблюдения 
входного сигнала 2(і). 

Из формул (13.4.24) следует, что оценки ІІі*, И-* являются 
условными математическими ожиданиями величин И\, II ч отно¬ 
сительно наблюдаемого сигнала 2(і). 

Априорная плотность вероятности ((щ, ы 2 ) определяется на 
основе анализа причин, вызывающих ошибки отклонения опти- 
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ческой оси астровизира от направления на пеленгуемую звезду. 
Основными факторами, определяющими появление случайных 
величин и и У 2 , являются ошибки вычисления фактических ко¬ 
ординат звезд, ошибки выставки астровизира и отклонение фак¬ 
тических координат звезд от расчетных в момент захвата]' обус¬ 
ловленное уходами гироплатформы до момента захвата. Боль¬ 
шое количество причин, приводящих к появлению случайных 
координат 11 и У 2 , дает основание принять закон распределения 
этих величин нормальным. Случайные величины ІІ і, 0 2 незави¬ 
симы. имеют нулевые математические ожидания и дисперсии 
а\, а \. Следовательно, априорная плотность вероятности может 


быть представлена как произведение 
/(«!,«,) ==/(и 1 )/(а 2 )= 1 -ехр| 

а 2 I 


2 

и х 


и\ 


2аі 24 


(13.4.25) 


В частном случае полной симметрии характеристик гироплат¬ 
формы и оптической системы астровизира можно принять, что 
дисперсии равны: о[ ~ с\ = з 2 

Функции §(і, т, мі, и 2 ) и Р («і, ц 2 ) в формулах (13.4.24) опре¬ 
деляются соотношениями (13.4.8). Учитывая, что в данном слу¬ 
чае помеха Х п (і) является белым шумом с интенсивностью О п 
и время наблюдения Т кратно периоду 2к/й, получим 

8 { і , х, «„ и 3 ) = $іп й т сод йт, 

°п С п 


Р ( и 1> Щ) — ( И 1 чІ). (13.4.26) 

2 0 „ 

Подставим выражения априорной плотности вероятности 
(13.4.25) и функций §(1, щ, и 2 ), Р(«і, и 2 ) в формулы (13.4.24). 
В результате вычислений получим следующие формулы для 
оценок: 

і ( 

1\* - к 1 | Д(т) зіп От сі~, І1 2 * - /г 2 С ^ (т) сов 2т сіх, (13.4.27) 

і -7 і-г 

где 

к = __ к __ & ф2 

' М 2б п -г о? ТЯ 2 -(р кі Ф 2 2 20 п к*Ф> ‘ 

Анализ показывает, что закон распределения величин II11 1 * 
является также нормальным. Дисперсии случайных величин 
У 1 *, У 2 * (апостериорные дисперсии величин У ь ІІ 2 ) определя¬ 
ются формулами 

°і = О в. =>2 ~к 2 О п . (13.4 28) 

Из этих формул следует, что при отсутствии шума (С? п = 0) дис¬ 
персии °* 2 == о* 2 — 0 и, следовательно, апостериорные плотности 
вероятности случайных величин ііі, выражаются через °- 
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Рис. 13.4.4 














функции, т, е. оценки II і*, Н 2 * точно равны величинам V і и (У 2 . 
При увеличении интенсивности шума 0„ -> со дисперсии о* 2 , а 2 2 
стремятся к априорным дисперсиям а* 2 -> о 2 , о 2 2 -> а 2 . При фик¬ 
сированной интенсивности шума с увеличением времени наблю¬ 
дения Г-> оо апостериорные дисперсии стремятся к нулю и, сле¬ 
довательно, плотности вероятности опять стремятся к 3-функци¬ 
ям. Таким образом, увеличение времени наблюдения приводит 
к уменьшению разностей Н,*— Ні, Н 2 * — Н 2 и, следовательно, 
к более точному определению искомых координат 1)\, Н 2 . На 
рис. 13.4.3 показаны априорная \{и\) и апостериорная 
плотности вероятности. 

Формулы (13.4.27) дают алгоритмы оптимальной обработки 
огибающей входного сигнала 2(і) с целью вычисления оценок 
І/і*, II 2 * параметров полезного сигнала — декартовых коорди¬ 
нат пятна изображения звезды на фотокатоде фотоумножителя. 

Полная структурная схема устройства оптимальной обработ¬ 
ки сигнала, включающая схему обнаружения и определения 
параметров II ь ІІ 2 , представлена на рис. 13.4.4. Выходные вели¬ 
чины II і*, Н 2 * имеются на выходе блока оптимальной обработки 
только в случае, если \Ѵ* > 0, что и отражено на схеме. 

§ 13.5. ТОЧНОСТЬ АСТРОИНЕРЦИАЛЬНЫХ КООРДИНАТОРОВ 

Характеристики точности астроинерциальных координаторов 
отличаются от характеристик точности гироинерциальных коор¬ 
динаторов только за счет того, что вместо гироплатформы ис¬ 
пользуется астровизир. 

Как было отмечено, одной из особенностей астроЪизира яв¬ 
ляется траекторный захват звезд. Следовательно, можно отметить 
три характерных режима работы астровизира: 1) режим разомк¬ 
нутой системы; 2) режим захвата и переходного процесса; 
3) установившийся режим слежения за звездами. В процессе 
одного полета ракеты смена режимов может происходить не¬ 
сколько раз. Например, при начальном захвате звезд астровизир 
последовательно работает во всех трех режимах. В случае вре¬ 
менной потери видимости звезд или при смене навигационных 
звезд астровизир возвращается в режим работы разомкнутой 
системы и вновь переходит в установившийся режим слежения. 
В режиме разомкнутой системы астровизир представляет собой 
трехстепенную гироплатформу. Поэтому вероятностные характе¬ 
ристики астроинерциальных координаторов для данного режима 
полностью эквивалентны вероятностным характеристикам гиро¬ 
инерциальных координаторов. 

Режим захвата и переходного процесса уменьшения началь¬ 
ных ошибок слежения интересен лишь с точки зрения его влия¬ 
ния на характеристики точности построителя вертикали. С точ¬ 
ки зрения точности самого астровизира ошибки в. переходном 
режиме не играют существенной роли, так как переходный про- 
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десс занимает незначительное время по сравнению с временем 
установившегося слежения. 

Как следует из § 12.4, точность построителя вертикали зави¬ 
сит от угловых ускорений гироплатформы, к которой прикреплен 
построитель вертикали. В режиме захвата, когда включается 
система слежения астровизира, возникают большие угловые 
ускорения гироплатформы. Приложение мо'ментов коррекции в 
соответствии с законом прецессии вызывает мгновенное измене¬ 
ние угловой скорости гироскопов. Поэтому, в случае релейной 
характеристики датчиков моментов, угловое ускорение имеет 
вид импульсов, приложенных в моменты включения и выключе¬ 
ния системы коррекции положения гироплатформы. Под дейст¬ 
вием этих импульсов, имеющих разные знаки, одинаковую вели¬ 
чину и смещенных относительно друг друга на время переход¬ 
ного процесса выбора ошибок визирования звезды, построитель 
вертикали начинает совершать гармонические колебания. 
Амплитуда колебаний равна ошибке визирования звёзды в мо¬ 
мент включения системы слежения. Таким образом, ошибка 
астровизира, накопившаяся до момента захвата звезды, перехо¬ 
дит в амплитуду колебаний построителя вертикали. Для того 
чтобы показать это, рассмотрим один канал построителя верти¬ 
кали и аппроксимируем импульсы углового ускорения в моменты 
включения и выключения системы коррекции В-функциями 

г == “ °>тах [« (Л - X) — 5 (і 2 - Х)І, (13.5.1) 

где и>, П аі — максимальная угловая скорость коррекции астрови¬ 
зира, і х — момент включения, а 4 — момент выключения схемы 
коррекции. Очевидно, что 4 = 4 +® (*і)/®тах, где е(4) — 

угловая ошибка астровизира, накопившаяся к моменту захвата 
звезды. Заметим, что интервал времени Д/ == е (4)/<"тах весьма 
мал по сравнению с периодом маятника Шулера М « Т = 2іг/со в . 

Ошибка построителя вертикали, возникающая за счет углово¬ 
го ускорения г, определяется первым членом в формуле 
(12.4.7). Подставляя вместо г выражение (13.5.1) и вычисляя 
только первый интеграл в (12.4.7), получим 

і 

Р*=— 1 ( 8іп«о 0 (* — т)[8(4-т)-8(* 2 -<:)] ах = 

<“о 

о 


= [зіп т 0 ( і — і х ) — 5Іп <Ю 0 (І — І.,)]. ( і 3.5.2) 

ш о 

Произведем во втором члене замену 4 = 4+ Ы и разложим 
его как синус разности двух углов зіп «> 0 [і — і х — Дг) = зіп ш 0 X 
X (і — 4) соз “о — соз и> 0 (і — ^,15т<о 0 Д4 Учитывая, что <» 0 Д і 
мало, можно принять соз <й 0 М ^ 1, зіп и> 0 Д^ш 0 Д4 В результате 
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преобразований и учитывая, что &і = е (*,)/и> тах , представим 
угловую ошибку построителя вертикали в виде 

Р* = Е ( і \ ) соз ш 0 (I — і { ) і > і ѵ ( і 3.0.3) 

Отсюда следует, что угловая ошибка гироплатформы, накопив¬ 
шаяся к моменту захвата звезды, переходит в'момент захвата 
в ошибку построителя вертикали. Дисперсия угловой ошибки 
построителя вертикали, возникающая в режиме захвату звезды 
в соответствии с формулой (13.5.3), имеет вид 

а 1* = \ соз" “>о (і — і\) і > і ѵ (13.5.4) 

Среднее квадратическое отклонение сцопределяется по форму¬ 
ле (11.4.11). Если, как и в гироинерциальных координаторах, 
принять, что ошибка акселерометра и угловое ускорение гиро¬ 
платформы после захвата звезды являются белыми шумами 
с интенсивностями Оі , О а , то формула для дисперсии угловой 
ошибки построителя вертикали в астроинерциальных координа¬ 
торах схемы А В Г „ будет отличаться от дисперсии, определяемой 
формулой (12.4.9), лишь на величину а|„ (13.5.4) 


о;- , 6 а 

V (ГО. о ) 2 


1 ^-^ ІП 2Ѵ|+«? С °3 2 «. 0 М- 


2 

4- ~ Зіп 2 « в І + а) СОЗ 2 и> 0 \І - /,). (Л3.5 5} 


Рассмотрим установившийся режим работы астровизира. 
Представим один канал астровизира структурной схемой 
(рис. 13.5.1). На структурной схеме динамические свойства теле¬ 
скопа, модулирующего диска и фотоумножителя представлены 
усилительными звеньями с коэффициентами усиления к\, к с и 
соответственно. Динамические свойства фильтра, стоящего пос- 



Рис. 13.5.1 


ле синхронного детектора или фазового детектора, и двигателя, 
работающего в заторможенном режиме, учтены в структурной 
схеме апериодическим звеном с постоянной времени Т. Динами¬ 
ческие свойства гироплатформы по одному каналу (одноосный 
гиростабилизатор) представлены интегрирующим звеном с ко¬ 
эффициентом усиления IIК, где К — кинетический момент 
гиростабилизатора. 
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Входным полезным сигналом астровизира является угол 8. 
между направлением на звезду 5 и неподвижной плоскостью!' 
Если в качестве такой плоскости выбрана плоскость Ох ъ 
(см. гл. 1), то угол 5, есть склонение звезды 5. Помеха Х(() 
является стационарной случайной функцией и имеет математиче¬ 
ское ожидание т х и случайную состав¬ 
ляющую Х°({). 

Систематическая ошибка т х обус¬ 
ловлена рефракцией — искривлением 
направления хода лучей от звезды 
вследствие неоднородности плотности 
воздуха, увеличения плотности воздуха 


Рис. 13.5.2 Рис. 13.5.3 

на скачках уплотнения, возникающих при движении ракеты со 
сверхзвуковой скоростью, и деформации астрокупола или астро¬ 
окна. На рис. 13.5.2 показана рефракция луча вследствие неодно¬ 
родности плотности атмосферы. Наблюдатель, расположенный 
в точке А, увидит звезду 5 по направлению касательной хода 
лучей в точке А, т. е. увидит звезду под другим направлением 5'. 
Ошибка — угол Сі — зависит от давления воздуха и его тем¬ 
пературы. На рис .13.5.3 показана рефракция лучей вследствие 
изменения плотности воздуха на скачке уплотнения. На 
рис. 13.5.4 показана рефракция луча вследствие деформации 
астрокупола и астроокна. Эти деформации происходят под дей¬ 
ствием скоростного напора воздуха и за счет разности давлений 
воздуха внутри кабины и в пограничном слое воздуха. 

Случайная составляющая помехи Х°(() обусловлена флук¬ 
туациями лучистого потока от звезды, флуктуациями рефракции 
за счет неоднородностей атмосферы, флуктуациями от неодно¬ 
родностей излучения фона и собственными шумами фотоумно¬ 
жителя, приведенными к входу телескопа. Флуктуации лучистого 
потока от звезды в основном определяются изменениями про¬ 
зрачности атмосферы, обусловленными турбулентностью атмо¬ 
сферы. 

Случайная функция V (і) (рис. 13.5.1) представляет собой 
момент от сил трения и несбалансированности массы гироприбо¬ 
ра. Как следует из § 11.4, случайная функция Щі) является 

•21. 
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стационарной. Обычно можно принять вероятностные характе¬ 
ристики случайных функций Х(і) и V (і) в следующем виде: 
т х --= сопзі, т а — 0, 5^. (<»)== 5(0), 5 Д («>) == а\ а/к (<о 2 + а 2 ), где т х , 
гп и ,8 х Ы),з и (ю) —математические ожидания и спектральные плот¬ 
ности случайных функций X(() и На основе структурной 

схемы (рис. 13.5.1) уравнение, связывающее выходную пере- 
менную 8 с входными сигналами, в операторной форме имеет 
вид: 

(ТКрЧІ<Р+Ігік с к ѣѢ )о=(Тр+ пг/+А|М.Т Ф <», + *). (13.5.6) 

В соответствии с принятыми вероятностными характеристиками 
случайных функций Х(і) и У(і) и уравнением (13.5.6) матема- 



Рис. 13.5.4 


тическое ожидание ошибки слежения з = о—3 8 равно: т г = іп х , 
а дисперсия определяется формулой 

сю ею 

аі = (0) ]’ | Ф, (но) |2 ал + ] ! Ф 2 (Іа) [ 2 5 Ц (ш) (іа. (13,5.7) 

— СЮ — СО , \ 

Передаточные функции (I) и Ф 2 (Х) соответственно равны: 

Ф. (/.) - -— Мс Ѵ>ф . -- ) ф 9 (X) =-—— і Ь .. 1 ——— . 

ТКк- + АГА + А’і /г с А’з -'ф " Г/< I 2 +-/< А-і- /г, А' с А, у ф 

(13.5.8) 


Вычисляя интегралы (13.5.7) с помощью таблиц ([1], приложе¬ 
ние 4), получим формулу для дисперсии ошибки слежения астро¬ 
визира в установившемся режиме 


(1 -(- а7') аТ 2 р 
/\ 2 р.[а(1 + а Т) + !’-) 


(13.5.9) 
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где 7 ф /К, С х =2ъ8 х (0). На рис. 13.5.5 показаны графики 

изменения составляющих суммарной дисперсии (первый член — 
кривая / и второй член — кривая 2) в функции параметра систе¬ 
мы і і . Суммарная дисперсия угловой ошибки слежения ар имеет 
минимум при некотором значении величины ц. Это оптимальное 
значение параметра системы, обеспечивающее минимальную 
дисперсию ошибки, может быть найдено дифференцированием 
формулы (13.5.9) пор и приравниванием 
нулю полученной производной. Обычно 
среднее квадратическое отклонение 
ошибки слежения имеет порядок а. — 

= 0, Г-:- 0,5' [21, 44]. 

Как следует из формулы (13.5.9), дис¬ 
персия угловой ошибки астровизира в 
установившемся режиме не возрастает с 
течением времени. Поэтому отсутствует о и [ГП р 

накопление ошибки в положении епсте- ' '" п 

мы отсчета, имеющее место для гиро- Рис. 13.5.5 

платформ. 

Дисперсия полной угловой ошибки отклонения радиуса-век¬ 
тора г от плоскости ортодромии в астроинерциальных координа¬ 
торах схемы А В Г Н определяется формулой 

= + (13.5.10) 

где о % и з‘ вычисляются по формулам (13.5.5) и (13.5.9). 
Учитывая, что интенсивности шумов Сё, О а и дисперсия сг очень 
малы, можно заключить, что основными факторами, определяю¬ 
щими полную дисперсию угловой ошибки в астроинерциальных 
координаторах, являются ошибки начальной выставки (второй 
и третий члены в (13.5.5)) и возмущения, возникающие в режиме 
захвата звезд (последний член в (13.5.5)). Эти ошибки не уве¬ 
личиваются со временем. 

Изложенное показывает, что аетроинерциальпые координато¬ 
ры являются наиболее точными из всех рассмотренных автоном¬ 
ных систем. В астроинерциальных координаторах практически 
отсутствует накопление ошибок с течением времени. Среднее 
квадратическое отклонение угловой ошибки измерения радиуса- 
вектора г имеет порядок а-—0,2'н Г [21, 45]. 

§ 13.6. МЕТОДЫ ПОВЫШЕНИЯ ТОЧНОСТИ ИНЕРЦИАЛЬНЫХ 
КООРДИНАТОРОВ 

Существует два пути повышения точности инерциальных 
(гиооинерцналыіых и'астроинерциальных) координаторов: пер¬ 
вый путь — увеличения точности элементов аппаратуры; второй 
путь — коррекция результатов измерения за счет использования 
внешних источников информации или за счет накопления инфор¬ 
мации об ошибках работы гироннерциальных и астроинерциаль- 
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ных координаторов в процессе их работы. Не останавливаясь на 
вопросах увеличения точности элементов аппаратуры, поскольку 
это касается в основном технологии производства, рассмотрим 
более подробно второй путь повышения точности инерциальных 
координаторов. 

Под внешними источниками информации понимаются' раз¬ 
личные измерители: допплеровские системы измерения путевей 
скорости, радионавигационные системы определения координат, 
системы наведения по карте местности и другие измерители. 
Комплексное применение этих измерителей с инерциальными 
системами позволяет существенно повысить точность и надеж¬ 
ность наведения ракет. Принципы построения комплексных си¬ 
стем наведения основаны на использовании в качестве основного 
измерителя инерциального (гироинерциального или астроинер- 
циального) измерителя и периодической коррекции результатов 
его измерения с помощью других измерителей, работающих цик¬ 
лически. Периодическая коррекция позволяет устранить накоп¬ 
ление ошибок, обусловленных уходами гироплатформ, и выбрать 
ошибки начальной выставки в гироинерциальных координато¬ 
рах. В астроинерциальных системах с помощью других измери¬ 
телей можно устранить ошибки начальной выставки. 

Повышение точности инерциальных координаторов возможно 
также за счет накопления информации о точности работы систем 
в процессе их функционирования. Применение принципа накоп¬ 
ления информации в процессе работы системы придает ей .свой¬ 
ства самонастройки и самооптимизации. Рассмотрим один из 
возможных способов накопления информации об ошибках на¬ 
чальной выставки построителя вертикали в астроинерциальных 
координаторах схемы А в Г п . 

Как следует из § 13.5, ошибки начальной выставки астроинер- 
циального координатора схемы А В Г Н в основном определяют 
точность его работы. Бортовые навигационные системы подвиж¬ 
ных платформ производят определение координат точек пуска к 
вектора начальной скорости с ошибками. Кроме того, ввод этих 
данных в систему управления ракеты также происходи^- с ошиб¬ 
ками. В результате начальные условия не соответствуют^ истин¬ 
ным значениям координат и скоростей в точке пуска, и построи¬ 
тель вертикали после выставки начинает совершать гармони¬ 
ческие колебания. Если к моменту захвата звезд имеются 
большие ошибки в положении астровизира, то эти ошибки также 
переходят в момент захвата в колебания построителя вертикали. 
Гармонические колебания построителя вертикали приводят к то¬ 
му, что параметры управления также содержат гармонические 
составляющие, амплитуды которых пропорциональны амплиту¬ 
дам колебаний построителя вертикали в соответствующих плос¬ 
костях. 

Возникает вопрос: нельзя ли по гармоническим колебаниям 
построителя вертикали, которые можно непосредственно наблю- 
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дать,_ определить начальные угловые ошибки выставки р 10 , р 10 , 
р 2 о> ^20 [см. формулы (12.3.6)]? 

Основной трудностью определения этих величин является 
большой период колебаний построителя вертикали. Высокая 
точность определения величин р о и р 0 возможна лишь при усло¬ 
вии наблюдения нескольких периодов колебаний построителя 
вертикали, на что требуется несколько часов работы. При срав¬ 
нительно малом времени полета ракеты наблюдать несколько 
периодов колебаний построителя вертикали нет возможности, а 
при большом времени полета влияние других возмущений на 
построитель вертикали может привести к очень низкой точности 
определения этих величин. Поэтому для получения информации 
об ошибках пуска необходимо уменьшить период колебаний по¬ 
строителя вертикали. С этой целью наряду с построителем вер¬ 
тикали, представляющим собой модель невозмущаемого маят¬ 
ника, нужно построить еще один построитель вертикали с корот¬ 
ким периодом колебаний Т 2 . Уменьшение периода собственных 
колебаний, естественно, приведет к нарушению условий невоз- 
мущаемости. Поэтому движение второго построителя вертикали 
в одной плоскости будет описываться уравнением (12.3.12). 
Вследствие того, что теперь кф)/г, в правой части уравнения 
(12.3.12) имеется возмущающий член (1— кг) к, пропорциональ¬ 
ный проекции ускорения центра массы ракеты на ось Рх г . 

Как уже упоминалось в § 12.4, интенсивности шумов в и Х а 
достаточно малы. Поэтому при малом времени работы возмущае¬ 
мого построителя вертикали их можно не учитывать. Ускорение 
центра массы ракеты вдоль оси Рх г представляет собой низко¬ 
частотный случайный процесс. Поэтому, если с помощью коэф¬ 
фициента к выбрать собственную частоту возмущаемого 
построителя вертикали достаточно большой, так чтобы интен¬ 
сивность возмущения к на этой частоте была достаточно малой, 
то можно обеспечить практическую независимость амплитуды 
колебаний построителя вертикали от случайного возмущения к 
в течение определенного времени Г. Следовательно, колебания 
возмущаемого построителя вертикали на резонансной частоте 
будут определяться только ошибками начальной выставки (З и , 
Ро Из сказанного следует, что общий интеграл уравнения 
(12.3.12) можно представить в виде 

Р == Ии С05 ^ -р —С $ІІ! ох, ( -)- Ха ( І ), (13.0.1) 

ш 2 

где {3 0 — случайные начальные ошибки выставки; Х ? (I) — 
случайная функция, представляющая собой результат прохож¬ 
дения возмущений в правой части (12.3.12) через линейную 
систему с весовой функцией ш 2 /5іп <і> 2 ((■ _ т). Сигнал, который 
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можно непосредственно наблюдать в астроинерциальном коорди¬ 
наторе, представляет собой угол между гироплатформой и по¬ 
строителем вертикали. В соответствии с формулой (12.3.9) этот 
угол можно записать через истинное значение к и суммарную 
ошибку е + р. Поэтому наблюдаемый сигнал 2{і) имеет выра¬ 
жение 2{і) = к(() — е(/) — р (і). Подставляя значение р ((), 
получим 

2{і) = — ,3 0 со5 -— 5Іп ш 2 1 + X (і), (13.6.2) 

ш 2 

где случайная функция Х(і) является суммой функций к(і), 
&{і), Зная вероятностные характеристики случайных ве¬ 

личин Ро» Ро и случайной функции Х(і), можно поставить задачу 
на определение алгоритма оптимальной обработки наблюдаемо¬ 
го сигнала 2{1) с целью обнаружения полезного сигнала в 

шуме и определения неизвестных параметров (3 0 , (3 0 . Данная 
задача отличается от рассмотренной в предыдущем параграфе 
задачи определения декартовых координат пятна изображения 
звезды только тем, что помеха Х(і) не является белым шумом. 

Таким образом, для определения начальных ошибок выстав¬ 
ки построителя вертикали в астроинерциальных координаторах 
необходимо подвесить к гироплатформе еще один построитель 
вертикали—возмущаемый маятник. Обеспечив одинаковые 
условия выставки и включения обоих построителей вертикали, 
наблюдая угловые колебания возмущаемого маятника в двух 
взаимно перпендикулярных плоскостях 2.ъ{і) и проводя 

оптимальную обработку этих сигналов, можно получить оценки 

ошибок выставки 3* 0 , ^* 0 , р*оі ^*о • 

Получение информации о точности работы гироинерциальных 
или астроинерциальных координаторов от других источников 
информации или за счет накопления информации в самих систе¬ 
мах в процессе их функционирования позволяет .проводить) не¬ 
прерывную или дискретную коррекцию работы этих систем. 
Причем использование дополнительной информации позволяет 
изменять динамические свойства систем в направлении, обеспе¬ 
чивающем существенное улучшение характеристик точности. 

Рассмотрим, каким образом можно осуществить коррекцию 
инерциальных координаторов при включении дополнительного 
измерителя. На рис. 13.6.1 приведена одна из возможных схем 
одного канала коррекции начальных ошибок выставки построи¬ 
теля вертикали, представляющего собой модель маятника Шуле¬ 
ра. Выходом координатора является измеренное значение угла 
Л„. Дополнительный измеритель, представляющий собой, .напри¬ 
мер, радионавигационную систему или систему наведения по зем¬ 
ным ориентирам, после включения выдает измеренное значение 
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Н в < Р авное сумме истинной координаты и помехи Л в — к-\- 
Ка'к следует из § 12.4, величина А,, = А — е —р. Разность 

Л в -А и = Р + е+ *.(*). (13.6 3) 

усиленная в к х и /г_> раз, поступает на выходы первого и второго 
интеграторов соответственно. Для того чтобы показать, каким 
образом происходит выбор ошибок построителя вертикали, 
составим уравнение относительно угла 8 (рис. 13.6.1) с учетом 
условия невозмущаемости й„й 0 г = с% . В результате получим 

( р ! + 2д') 0 *р + “о **) Р = 

= — р 2 г — [2Зш 0 х/7 + «>о (х 2 — 1)) (г + Х в ) -— Х а ((), (13.6.4) 

где 2;ш 0 х 2 =Н- ш г г)}. Как следует из этого 

уравнения, построитель вертикали, с одной стороны, остался не- 



Рис. 13.6.1 


возмущаемым (в правой части отсутствует возмущение а х ), а с 
другой стороны, изменилась его собственная частота (ш 0 х) 2 и по¬ 
явился демпфирующий член с коэффициентом 2;® 0 х. Наличие 
демпфирующего члена приводит к тому, что 
угловая ошибка [3, существовавшая до мо- , 

мента включения дополнительного измерите- 
ля, начинает уменьшаться и может быть све¬ 
дена к нулю со скоростью, определяемой ве¬ 
личиной коэффициента х. Заметим, что одно¬ 
временно с увеличением этого коэффициента 
увеличивается интенсивность возмущения в 
правой части уравнения (13.6.4). Поэтому 
существует оптимальное значение коэффици¬ 
ента х, обеспечивающее минимальную дне- о X^ X 
версию угловой ошибки построителя верти¬ 
кали. Так, например, для частного случая, Рис. 13.6.2 
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когда е = 0, а X а (і) и Х в {і) являются белыми шумами с интен 
сивностями О а и 0 3 соответственно, дисперсия угловой ошибки 
Р» вычисленная в соответствии с уравнением (13.6.4), имеет вид: 


О а ( 1 +4«)х « — 2x4-1 

4г 2 а«ох 3 ' 4$х 3 


(13.6.5) 


График зависимости о 2 = о 2 (х) представлен на рис. 13.6.2. 
На графике имеется минимум дисперсии о 2 , соответствующий 
оптимальному значению коэффициента х опт . 

Коррекция ошибок построителя вертикали может произво¬ 
диться также на основе информации о скорости полета ракеты, 
получаемой от внешнего источника, например, допплеровского 
измерителя путевой скорости. Анализ показывает [21], что и в 
этом случае выбором параметров схемы коррекции можно из¬ 
менять собственную частоту и вводить демпфирование колебаний 
построителя вертикали и тем самым выбирать ошибки построи¬ 
теля вертикали. 



Глава 14 


ГЕОКООРДИНАТОРЫ 


§ 14.1. ПРИНЦИПЫ ПОСТРОЕНИЯ ГЕОКООРДИНАТОРОВ 

Под земными ориентирами понимают физические свойства 
Земли, позволяющие определять координаты ракеты в полете. 
Земными ориентирами могут служить различные физические 
поля: магнитное, гравитационное, поле теплового излучения зем¬ 
ной поверхности, радиолокационное поле, образующееся при 
■облучении поверхности Земли радиолокаторами, доле земного 
рельефа и т. п., а также зависимость давления воздуха от вы¬ 
соты, распределение интенсивности космического излучения и не¬ 
которые другие физические свойства Земли. Перечисленные 
ориентиры дают информацию о координатах ракеты в различной 
■степени. Так, измерение давления воздуха с помощью баромет¬ 
рического датчика позволяет определять только одну координа¬ 
ту — высоту полета ракеты. Гравитационное поле и распределе¬ 
ние интенсивности космического излучения могут дать 
информацию только о направлении местной вертикали. Горизон¬ 
тальная составляющая напряженности магнитного поля Земли, 
измеряемая с помощью компаса, дает возможность ориентиро¬ 
ваться по странам света. Высокочастотные составляющие маг¬ 
нитного поля, поле инфракрасного излучения, радиолокационное 
поле и рельеф дают возможность определить координаты раке¬ 
ты на земной поверхности. 

Рассмотрим способы формирования параметров управле¬ 
ния ракетой при использовании в качестве ориентиров различ¬ 
ных полей. Физическое поле может быть определено некоторой 
функцией и(х, у, г), зависящей в общем случае от трех коорди¬ 
нат точек пространства. В частном случае однородного по ка¬ 
кой-нибудь координате поля функция и не будет зависеть от 
этой координаты. Примерами полей, описываемых функциями 
и(х, у, г), являются магнитное поле Земли, поле теплового излу¬ 
чения земной поверхности и радиолокационное поле. Для маг¬ 
нитного поля функция и(х, у, г) представляет собой напряжен¬ 
ность поля в точке х, у, г. Для поля инфракрасного излучения 
функция и(х, у, г) описывает лучистый поток. Для радиолока- 
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ционного поля функция и(х, у, г) описывает напряженность от¬ 
раженного от Земли электромагнитного поля в точке х, у, г. 
Поле рельефа не зависит от координаты у. Поэтому функция 
и(х, г), которая определяет высоту точек земной поверхности 
над уровенной поверхностью, зависит только от координат х, г. 

Получение характеристики полей и(х, у, г) как функции 
трех координат представляет собой очень трудоемкую, практи¬ 
чески невыполнимую задачу. Поэтому в настоящее время харак¬ 
теристики полей определяются при фиксированной координате 
у = сопзі, которую мы будем считать высотой полета. В этом 
случае магнитное поле, радиолокационное поле и поле теплово¬ 
го излучения описываются функцией и(х, г), зависящей от коор¬ 
динат точек земной поверхности. Причем для магнитного поля 
функция и(х, г) есть напряженность поля, для радиолокацион¬ 
ного поля и(х, г) есть коэффициент отражения земной поверх¬ 
ности, а для поля теплового излучения и(х, г) есть светность 
— лучистый поток с элемента излучающей поверхности с коор¬ 
динатами х, 2 . Как уже говорилось, поле рельефа зависит толь¬ 
ко от координат плоскости х, г. 

Функцию и(х, г) можно рассматривать как карту местности, 
магнитную, инфракрасную, радиолокационную или карту релье¬ 
фа. В связи с этим автономные системы управления, формирую¬ 
щие параметры управления путем измерения функции и(х, г), 
называют системами управления по карте местности. 

Формирование параметров управления в системах наведения 
по карте местности производится путем вычисления разностей 
между текущими и программными координатами движения 
центра массы ракеты. Для измерения текущих координат раке¬ 
ты необходимо иметь на борту ракеты соответствующую карту 
местности (запись на фотопленке, диапозитиве или магнитной 
пленке характеристики какого-нибудь поля — функции и (х, 2 )), 
для участка земной поверхности, вдоль которого расположена 
программная траектория полета ракеты. Карты местности.полу¬ 
чают либо непосредственным измерением, либо искусственно 
путем использования имеющихся топографических карт. На¬ 
пример, радиолокационная карта местности изготовляется по 
макету рельефа земной поверхности путем фотографирования 
этого макета на ультразвуковых установках. Полученные таким 
путем радиолокационные карты местности практически не от¬ 
личаются от карт, полученных в результате непосредственного 
облета местности. 

В процессе полета ракеты производится непосредственное 
измерение функции и(х, г). В зависимости от используемого фи¬ 
зического ноля измерителями могут быть магнитометры, ра¬ 
диолокаторы, инфракрасные координаторы или высотомеры. 
Возможны два способа измерения функции и(х, г): измерение 
на участке поверхности и измерение в точке (на очень, неболь¬ 
шой площади). Измерение функции и(х, г) на участке произво- 


330 



дится путем сканирования (просмотра) участка земной поверх¬ 
ности в течение времени, достаточно малого по сравнению с 
временем пролета ракетой этого участка. Измерение функции а 
точке х, г производится неподвижными (стабилизированными 
относительно корпуса ракеты) измерителями. Так как коорди¬ 
наты х, г в процессе полета являются функциями времени, то и 
измеряемая в точке функция и(х, г) является функцией време¬ 
ни и ( і) ■ 

В соответствии с двумя способами измерения функции 
и(х, г) различают и два способа определения координат ракеты. 
Оба способа основаны на сравнении формируемой координато¬ 
ром карты местности, над которой пролетает ракета, с картой, 
имеющейся в программном устройстве. При измерении функции 
и(х, г) на участке определение координат ракеты производится 
путем наложения этих двух карт. Совпадение изображений карт 
определяется, например, в случае радиолокационной карты, по 
Минимуму светового потока. Если наложить позитивное и нега¬ 
тивное радиолокационное или тепловое изображения карт ме¬ 
стности и пропустить через них световой поток, то световой по¬ 
ток имеет минимум при точном совпадении изображений. 
Используя это свойство, можно построить следящую систему, 
отыскивающую минимум светового потока путем относитель¬ 
ного перемещения изображений карт местности. Как известно, 
для совмещения двух плоских изображений необходимо, чтобы 
масштабы изображений были одинаковы и чтобы изображения 
могли перемещаться в двух взаимно перпендикулярных направ¬ 
лениях и поворачиваться относительно оси, нормальной к плос¬ 
кости изображения. Координаты ракеты определяются как сум¬ 
марные относительные перемещения изображений вдоль 
взаимно перпендикулярных осей х, г. 

При измерении функции и(х, г) в точке определение коор¬ 
динат ракеты производится путем вычисления взаимной корре¬ 
ляционной функции двух функций: измеряемой и(і) и поступа¬ 
ющей из программного устройства « п іі) . Если измеряемое и(і) 
и программное и„(і) значения определены для одних и тех же 
точек х, г без помех, то взаимная корреляционная функция бу¬ 
дет иметь максимальное значение. Таким образом, можно по¬ 
строить следящую систему, отыскивающую экстремум взаим¬ 
ной корреляционной функции сигналов и„ іі) и ы(і) путем 
изменения координат х, г. Если программное значение и п (х.г) 
записано на магнитной пленке, то определение координат х ѣ г э , 
соответствующих экстремуму корреляционной функции, произ¬ 
водится путем подачи поисковых сигналов на механизмы пере¬ 
мещения магнитной пленки относительно оси х (продольное 
смещение) и магнитной головки относительно оси 2 (боковое 
смещение). Координаты экстремальной точки д: э (^), г э (і), рас¬ 
сматриваемые как функции времени, и являются текущими ко¬ 
ординатами центра массы ракеты в системе координат Охг. 



По измеренным координатам ракеты и заданной программ¬ 
ной траектории, хранящейся в программном устройстве, форми¬ 
руется параметр управления в боковой плоскости и определяет¬ 
ся момент перехода ракеты в пикирование. 

Точность и надежность работы системы управления по зем¬ 
ным ориентирам можно повысить, если осуществить комплекен- 
рование этой системы с инерциальной системой. Гироинерци- 
альный координатор определяет координаты и скорость 
движения ракеты. Как следует из гл. 12, ошибки гироинерци- 
ального координатора накапливаются с течением времени вслед¬ 
ствие уходов гироприборов и, если не реализована модель 
маятника Шулера, то и за счет накопления ошибок при интег¬ 
рировании ускорений. Координатор земных ориентиров создает 
обратную связь для гироинерциального координатора, и тем 
самым ликвидируется накопление ошибок піроинерцизуіьного 
координатора. 

§ 14.2. ФОРМИРОВАНИЕ ПАРАМЕТРА УПРАВЛЕНИЯ 
ВЫСОТОЙ ПОЛЕТА РАКЕТЫ 

В автономных системах управления канал управления высо¬ 
той полета ракеты, как правило, является независимым от дру¬ 
гих каналов. Измеренное значение параметра управления высо¬ 
той полета можно записать в виде 

Ьх*^Н п -Н щ + Х н (і), (14.2.1) 

где Н„, И п р — измеренное и программное значения высоты по¬ 
лета ракеты; X н {і) — ошибка измерения. 

В системах управления ракет измерение высоты полета про¬ 
изводится датчиками высоты — барометрическим датчиком или 
радиовысотомером. Программное значение высоты полета з.а- 
ттсйв-ается в программном устройстве, представляющем дабой 
т\ро«?млированнке кулачки, функциональные потенциометры или 
устройства с записью сигналов на магнитной ленте. 

Устройство барометрических датчиков высоты основано на 
зависимости давления воздуха от высоты [131 Высота Я являет¬ 
ся функцией давления воздуха р и на этой высоте, давления воз¬ 
духа у Земли (на уровне моря) ро, абсолютной температуры у 
Земли Т„ и температурного градиента т (град/м): И = Н (р н . 
Ро> Т 0 ,і). Если параметры ро, Тц,% приняты постоянными, то, из¬ 
меряя давление воздуха р н , можно определить высоту полета Я. 
Обычно градуировка барометрического датчика выполняется 
непосредственно в единицах абсолютной высоты полета (высота 
над уровнем моря). Поэтому параметры р 0 , ТпЛ определяются 
для нормальной стандартной атмосферы п о =760 мм рт ст.. 

То = 288°К, т = 0,0065 град/м. 

Принципиальная схема барометрического датчика приведе¬ 
на на рис. 14.2.1. Основными элементами схемы являются: при- 
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емник статического давления 1. трубопровод 2, соединяющий 
приемник статического давления с герметической камерой, в 
которой расположена анероидная коробка 3. Из анероидной 
коробки откачан воздух. С увеличением высоты полета, когда 
давление воздуха уменьшается, анероидная коробка деформи¬ 
руется и через кинематическую передачу вращает движок по¬ 
тенциометра 4. Выходным сигналом барометрического датчика 
является напряжение между движком и средней точкой потен- 



Рис. 14.2.1 


ииометра. Программную высоту полета удобно задавать сме¬ 
щением основания (средней точки) потенциометрического дат¬ 
чика. В этом случае выходное напряжение пропорциональна 
параметру управления высотой полета. 

Динамические свойства барометрического датчика хороша 
описываются апериодическим звеном с коэффициентом усиле¬ 
ния к = (0,5 -г- 1,0) в/км и постоянней времени Т — 0,2 -ь 1,5 сек. 
Измеренное значение высоты полета связано с истинной высо¬ 
той уравнением 


//„ == - — Н. 
7>+ 1 


(14.2.2) 


Точность барометрического датчика определяется отклоне¬ 
ниями параметров реальной атмосферы от параметров р 0 , Т 0 , т 
стандартной атмосферы, инструментальными ошибками и 
шумами потенциометрического датчика. Ошибки за счет отклоне¬ 
ния параметров реальной атмосферы от параметров стандарт¬ 
ной атмосферы можно устранить при подготовке датчика к ра¬ 
боте. Для этого достаточно определить параметры реальной 
атмосферы и 'скорректировать показания датчика. Основной 
причиной инструментальной ошибки барометрического датчика 
является изменение температуры окружающей среды. Суммар¬ 
ную ошибку барометрического датчика высоты можно записать 
в виде 

= ^0 + №Т 0 - ЬЯтЯ) д і + X ( I ), (14.2.3) 

где I] о — случайная величина, характеризующая ошибку изме¬ 
рения нулевой высоты при нормальных условиях; X — темпера- 
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турный градиент модуля упругости; /? — газовая постоянная; 
Я — истинная высота, — отклонение температуры среды от 
температуры юстировки датчика; Х(і) — шум потенциометри¬ 
ческого датчика. Случайная величина Ѵ 0 обычно имеет среднее 
квадратическое отклонение о 0 = (5 -г- 10) м. На высоте 20 км 
среднее квадратическое отклонение ошибки измерения высоты 
полета барометрическим датчиком имеет порядокз н == 140-т-180ж. 

Для измерения высоты полета ракет используются также ра¬ 
диовысотомеры. Принцип работы высотомеров основан на ко¬ 
нечной скорости распространения электромагнитных волн. Наи¬ 
большую точность измерения обеспечивают радиовысотомеры с 
непрерывным излучением сигнала. Однако с увеличением высоты 
полета потребная мощность передатчика становится очень боль¬ 
шой (потери энергии пропорциональны четвертой степени рас¬ 
стояния). Поэтому для радиовысотомеров, измеряющих высоты 
более 1500—2000 м, применяется импульсное излучение сигнала. 

На рис. 14.2.2 показана функциональная схема радиовысото¬ 
мера, предназначенного для измерения высот полета ракет до 



Рис. 14.2.2 

1500 м. Передатчик через передающую антенну излучает непре¬ 
рывный сигнал, частота которого изменяется по пилообразному 
закону. Отраженный от поверхности Земли сигнал принимается 
приемником. В момент приема отраженного сигнала его частота 
отличается от частоты передатчика на некоторую величину А/. 
Для определения сигнала, пропорционального частоте А/, слу¬ 
жит частотный детектор. Выходной сигнал частотного детектора 
пропорционален частоте которая, как будет показано далее, 
пропорциональна высоте полета ракеты. 

На рис. 14.2.3 показаны графики изменения частоты излу¬ 
чаемого и принимаемого сигналов. Внизу показан график измене¬ 
ния разностной частоты А/. На рисунке приведены обозначения 
/о — средняя частота несущей, к— временной сдвиг за счет 
прохождения радиосигналом расстояния 2Н; А С — удвоенная 
амплитуда изменения частоты несущей. Соотношение между из¬ 
менением частоты А/ .и высотой полета можно найти из подобия 
треугольников АВС и аЬс. Отношение удвоенной амплитуды АС 
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к половине периода Г/2 равно отношению частоты девиации Л/ 
к временному запаздыванию отраженного сигнала т: 

2&РІТ = Д//т. (14.2.4) 

учитывая, что т = 2Я/с, где с — скорость света, а Т = 1/Д где 

! _ частота огибающей, получим 

Я = М/, (14.2.5) 

тДе &= с/4 А Г/. Например, если А Г = 0,8 Мгц, / = 120 гц, с = 
=-3- 10 8 м/сек, то к — 0,78 м/гц. При максимальной измеряемой 
высоте полета Я = 1500 м частота биений максимальна и сос¬ 
тавляет А/— 1920 гц. 



Точность работы рассмотренного типа высотомера зависит 
от стабильности частоты передатчика, эффекта пересечения и 
шумов, обусловленных флуктуациями отраженного сигнала и 
работой аппаратуры приемника. Эффект пересечения возникает 
вследствие пилообразного закона изменения частоты несущей. 
На рис. 14.2.3 эффект пересечения проявляется в резком измене¬ 
нии частоты биений А/ при изменении знака производной оги¬ 
бающей сигнала. Влияние этого эффекта незначительно, так 
как время пересечения т пср составляет микросекунды, а поло¬ 
вина периода изменения несущей — миллисекунды. Среднее 
квадратическое отклонение ошибки измерения высоты радиовы¬ 
сотомером составляет з н = (3э- 5) м. 

§ !4.3. ФОРМИРОВАНИЕ ПАРАМЕТРОВ УПРАВЛЕНИЯ 
ПО РАДИОЛОКАЦИОННОЙ КАРТЕ МЕСТНОСТИ 

. Координатор, работающий по радиолокационной карте мест¬ 
ности, формирует параметр управления в боковой плоскости и 
определяет момент перехода ракеты в пикирование. Это осуще¬ 
ствляется на основе сравнения радиолокационных изображений 
местности на экране радиолокатора и на фотопленке. Антенна 
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радиолокатора, расположенная на гиростабилизированной плат¬ 
форме, в определенной последовательности просматривает уча¬ 
сток местности вдоль траектории полета. Радиолокационное 
изображение этого участка местности строится на индикаторе 
кругового обзора. Негативное изображение радиолокационной 
карты местности вдоль программного маршрута полета нано¬ 
сится на фотопленку, которая закладывается в программное 
устройство ракеты в процессе подготовки ее к боевому примене¬ 
нию. 

Свяжем с радиолокационной картой местности систему ко¬ 
ординат Охг, направив ось Ох по направлению полета, а ось Ос¬ 
ло боковому направлению. С изображением карты местности на 
фотопленке свяжем систему координат О'х'г'. Расположение осей 
системы координат О’х'г’ таково, что при совпадении изображе¬ 
ний местности на экране радиолокатора и фотопленке коорди¬ 
натные системы Охг, О'х'г' совпадают. 

Изображение радиолокационной карты с экрана радиолока¬ 
тора проектируется через фотопленку на фотокатод фотоумно¬ 
жителя. Если распределение яркости на экране радиолокатора 
описать функцией щ(х, г), а прозрачность негативной фотоплен¬ 
ки функцией и 2 (х', г'), то распределение облученности на фото¬ 
катоде фотоумножителя будет определяться соотношением 


Е= Г [ и, (х, г) и 2 (х', г') йхйг, (14.3.1) 

5 ' 

где 5 — площадь фотокатода, на которую проектируется изоб¬ 
ражение индикатора кругового обзора. 

Изображение на экране радиолокатора в общем случае не 
совпадает с негативным изображением на фотопленке/Причи¬ 
ной этого является различие масштабов и линейных, и углового 

сдвигов изображений. Несовпа¬ 
дение изображений можно рас¬ 
сматривать как несовпадение ко¬ 
ординатных систем Охг, О'х'г'. В 
оощем случае связь между этими 
координатными системами уста¬ 
навливается формулами (рис. 
14.3.1) 1 

х'~тх соз ф —тг зіп ф4- •, 

г'—тг с05 ф -\-тх з іп ф -Ет], (14.3.У) 



Рис. 14.3.1 где т — масштаб изображения 

местности на экране радиолока¬ 
тора по отношению к изображению .местности на фотопленке; 
? — угол поворота системы координат О'х'г' по отношению к 
системе координат Охг; т| — координаты точки О' в системе 
отсчета Охг. 
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Если подставить выражения для х' и г' в формулу (14.3.1), и 
вычислить интегралы, то облученность на фотокатоде фотоум¬ 
ножителя будет являться функцией величин ?, •»], ср, т: 

Е = Е (', ■»], о, т). (14.3.3) 

При точном совмещении изображений местности облученность 
фотокатода становится минимальной. Следовательно, функция 
Е(%> 7 1-Ѵ> т ) имеет минимум в пространстве переменных в, ср, т. 
Координаты точки экстремума равны !; = т] = <р = О, т = 1. 
Таким образом, совмещение изображений -местности можно оп¬ 
ределить по наименьшей облученности фотокатода фотоумножи¬ 
теля, или в конечном итоге по минимуму напряжения на выходе 
фотоумножителя. 



Рис. и.3.2 


Для определения направления изменения величин /], р>, т с 
Целью отыскания минимума функции Е (~, т),», т) в общем слу¬ 
чае необходимо построить экстремальную систему регулирова¬ 
ния с поисковыми пробными сигналами по переменным 3, т), <р ,т. 
Используя метод синхронного детектирования, можно 'опреде¬ 
лить компоненты вектора градиента дЕідс., дЕІду], дЕ’:д'о, дЕ/дт. 
Изменение переменных;, т], <р, /«обычно строится так, что произ¬ 
водные этих величин берутся пропорциональными компонентам 
вектора градиента ([1], § 12.4, [15 1 гл. 19). 




, с)Е , дЕ 

. т ==/.--—. (14.3.4) 

ОФ дт 




В. С. Пугачев и др. 
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Изменение величин 2, % <р, т производится исполнительны¬ 
ми устройствами. Координаты 3, ц изменяются перемещением 
фотопленки с негативным изображением радиолокационной 
карты местности в двух взаимно перпендикулярных направле¬ 
ниях. Угловое перемещение <? и масштаб изображения т удобно 
изменять путем вращения изображения местности и изменения 
величины развертки на экране кругового обзора радиолокатора. 
Блок-схема координатора представлена на рис. 14.3.2. 

Наряду с рассмотренной экстремальной схемой координато¬ 
ра, работающего по радиолокационной карте местности, воз¬ 
можны различные упрощенные схемы. Упрощение возможно в 
направлении уменьшения числа переменных, по которым отыс¬ 
кивается экстремум функции Е (3, тр т), и в изменении схемы 
поиска. Например, масштаб изображения т можно связать с 
датчиком высоты полета ракеты. При изменении высоты ролета 
ракеты сигнал, снимаемый с высотомера, используется* для из¬ 
менения масштаба изображения на экране радиолокатора. Вме¬ 
сто применения метода синхронного детектирования, направле¬ 
ние изменения переменных 3, тр ® для получения минимума 
облученности фотокатода можно приближенно определять также 
с помощью схем развертки изображения и коммутации каналов. 

Формирование параметров управления по радиолокационной 
карте местности осуществляется в автономной системе управле¬ 
ния «Атран» крылатой ракеты ТМ-76 «Мейс» (США) [461. 



Глава 15 


ЗАКОН УПРАВЛЕНИЯ 

§ 15.1. ПРИНЦИПЫ ФОРМИРОВАНИЯ УПРАВЛЯЮЩИХ СИГНАЛОВ 

Основными сигналами, вырабатываемыми системой управле¬ 
ния и необходимыми для осуществления наведения ракеты, яв¬ 
ляются сигналы измерителей параметров управления. Однако 
одних этих сигналов бывает недостаточно для обеспечения 
желательного качества процесса наведения ракеты. Поэтому, кро¬ 
ме сигналов измерителей параметров управления, часто прихо¬ 
дится использовать сигналы от других измерителей, включае¬ 
мых в систему управления. Так, например, если система управ¬ 
ления не накладывает связей непосредственно на ось ракеты, 
то может оказаться желательным демпфирование колебаний 
корпуса ракеты, что в принципе может быть достигнуто исполь¬ 
зованием сигналов от каких-либо датчиков угловых скоростей, 
например от скоростных (демпфирующих) гироскопов. Чтобы 
обеспечить примерно одинаковое качество наведения ракеты при 
разных режимах полета, на разных высотах и при разных ско¬ 
ростях полета, можно применить различные технические прие¬ 
мы. Например, можно использовать сигналы от измерителей по¬ 
перечных ускорений ракеты или от измерителей шарнирных 
моментов рулей (или поворотных крыльев). Кроме перечислен¬ 
ных сигналов, в системе управления может потребоваться ис¬ 
пользование сигналов и от других измерителей. 

Выходные сигналы устройств формирования или измерения 
параметров управления и выходные сигналы измерителей уско¬ 
рений, угловых скоростей ракеты и других величин, прежде чем 
приступить непосредственно в рулевые машины, должны быть 
преобразованы. Преобразование выходных сигналов различных 
измерителей требуется, во-первых, для того, чтобы обеспечить 
необходимое распределение команд между рулями, так как си¬ 
стемы координат, в которых производятся измерения и управле¬ 
ние, различны. Примером этому могут служить случаи, когда 
измерение параметров управления производится в декартовой 
системе координат, а управление ракетой — в полярной систе¬ 
ме. Это характерно для ракет самолетной схемы иДи для осе¬ 
симметричных ракет с управляющим реактивным двигателем, 
имеющим одно или два боковых сопла. Во-вторых, все измере- 

22 * 


339 



ния производятся с ошибками, и выходные сигналы измери¬ 
телей, помимо полезного сигнала, содержат случайные состав¬ 
ляющие. Случайные составляющие сигнала или ошибки возни¬ 
кают, с одной стороны, вследствие того, что при измерении, 
например, координат цели локатором действуют внешние помехи 
в виде некоторых дополнительных сигналов или в виде искаже¬ 
ния измеряемого сигнала. С другой стороны, даже при отсутст¬ 
вии внешних помех, в измерительной аппаратуре возникают 
внутренние шумы, которые являются случайными функциями 
времени. Для целей управления необходимо знать полезные сиг¬ 
налы — значения параметров управления — достаточно точно. 
Однако шумы и помехи, накладывающиеся на полезные сигна¬ 
лы,__ при любой конструкции измерителей в большей или мень¬ 
шей степени искажают полезные сигналы. Для выделения сиг¬ 
налов, содержащих полезную информацию, применяются спе¬ 
циальные фильтры, обеспечивающие оптимальную обработку 
выходных сигналов измерителей. Эти фильтры в зависимости 
от вида сигнала и помехи, а также критерия качества обработки 
могут иметь различную структуру и конкретную аппаратурную 
реализацию. Для выбора и расчета таких фильтров применяется 
теория оптимальной статистической обработки информации по 
заданным критериям точности. Широко распространенным яв¬ 
ляется, например, критерий минимума средней квадратической 
ошибки. Обычно он приводит к наиболее простым структурам 
оптимальных фильтров. Практически в большинстве случаев 
удается подобрать стационарные линейные фильтры с дробно¬ 
рациональными передаточными функциями, которые могут быть 
реализованы элементарными линейными цепями активного или 
пассивного типа. 

Наконец, каждый управляющий сигнал должен быть усилен 
и подан в рулевую машину в форме, соответствующей принципу 
ее работы. .• 

Вследствие изложенного уравнения, связывающие показания 
измерительных приборов системы управления с сигналами, уп¬ 
равляющими рулевыми машинами, имеют весьма разнообраз¬ 
ную форму. В общем случае эти уравнения без учета сигналов 
отрицательной обратной связи от измерителей углов отклонения 
рулей имеют вид 


Іі а /в (Фв (^и) ~Ь 'т'п (®і и ) ~Ь Фі2 (‘ гК; о и ) "К ' ' ' )> 

11 » ~ /н (Фн (^н) + 1*21 ( да і„) + т*22 ( да 2и) ~Ь ■••)* і ( 15 , 1 . 1 ) 

«/=/э(ФД-У + ф 51 (да; и ) + ы^-іиН- •••), ) 

С учетом отрицательной обратной связи от измерителей уг¬ 
лов отклонения рулей эти уравнения принимают вид: 


«3 

и„ 

и э 


=/в(ф в (і 8 ) + ф в8 (V) + Фц (®і и ) + ф.2 і,гг, 2и) + 

== /н(Фи 1 Д н) + фн 5 (V) + Фаі (Ж’іи) + ф г2 (® 4 Я ) + 

= /э(Фэ(Аэ) + Фэ5 (°э') + Ф 3 1 (®'| и ) +Фзз(®5„)Н- ' ' - 


(15.1.2) 
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Величины и н ', и э ' или и а , и я , и 3 — сигналы (команды), 

управляющие рулевыми машинами руля высоты, ру¬ 
ля направления и элеронов или соответствующими поворот¬ 
ными крыльями, газовыми рулями или управляющими реактив¬ 
ными двигателями; Д в , Д„, Д э — преобразованные парамет¬ 
ры управления, связанные с измеренными системой управления 
параметрами управления Д 1и , Д 2 „; (і = і, 2, ...) — пре¬ 

образованные сигналы дополнительных измерителей элементов 
движения ракеты и шарнирных моментов рулей; о в 7 , 8/, о./ — 
сигналы измерителей углов отклонения рулей, управляющих 
двигателей или поворотных крыльев. Функции /„, /„, / э , а 
также фв. ф„» ф э , фу, Фв8. Фнб. Фэ« являются характеристика¬ 
ми элементов, входящих в формирующие команды устройст¬ 
ва, к которым относятся усилители и сумматоры. В качестве 
усилителей, производящих суммирование и усиление сигналов, 
применяются электронные, магнитные и релейные усилители. В 
случае линейных устройств, формирующих команды, все эти 
функции изображаются прямой, проходящей через начало коор¬ 
динат под углом к оси абсцисс, тангенс которой равен соответст¬ 
венно к в , к К , к э , а і; -, т. е. 

і’в = к в Л в + а п щ ц ' + а,, + ■■■ | 

= К Д н + «21 «'іи 7 + «» И н- ( (15.1.3) 

и»' + к э д э + а 31 щ,/ + а 32 щ/ Н - I 

или 

«в = ~Г «в8 V + «п Щи' + «12 Щи' + • • • | 

«н = Мн + «н8 Ѵ+«21®'іи' + 0 22 Щ И ' Н- (15.1.4) 

«в = К Д э + а э6 V -г «зі Щ* + «гг ■ ) 

Вследствие ограничения мощности источников энергии в си¬ 
стеме управления линейность управляющих сигналов относи¬ 
тельно некоторых сигналов или всех сигналов часто удается 
обеспечить только в определенном диапазоне изменения соот¬ 
ветствующих сигналов, за пределами которого наступает насы¬ 
щение, и соответствующая часть команды остается неизменной 
при изменении сигналов. В этом случае соответствующие функ¬ 
ции /, ф изображаются гиафиками типа, представленного на 
рис. 15.1.1. 

Если в числе устройств, формирующих команды, имеются ре¬ 
лейные элементы, то соответствующие функции будут изобра¬ 
жаться графиками, представленными на рис. 15.1.2 — 15.1.4. 

На рис. 15.1.2 изображена идеальная характеристика про¬ 
стого релейного элемента, вырабатывающего соответствующую 
часть команды по принципу «да—нет». На рис. 15.1.3 изображе¬ 
на характеристика простого релейного элемента с зоной нечув¬ 
ствительности. На рис. 15.1.4 изображен? характеристика слож¬ 
ного релейного элемента, вырабатывающего соответствующую 
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Рис. 15.1.3 Рис. 15 . 1.4 

Преобразованные параметры управления Д„, Д и , Д в связа¬ 
ны с измеренными системой параметрами Д 1и , Д 2и уравнени¬ 
ями вида 

Д в — УИ[] { р ) Д ІИ М 12 (р ) Д 2и + і в0 , | 

Д н = М 21 (р) Д !н 4- М 2 г (р) Д 2и + Д н0 , і (15.1.5) 

4 Э = М ъХ (р) Д 1и + /И з2 ( р ) Д 2И + Д э0 , ] 

а величины т ІИ ' связаны с измеренными значениями да ін ‘ ус¬ 

корений, угловых скоростей и других івеличин выраженияііи ви¬ 
да 

Щ»' = Іі(р)"Ѵ0 1ѵ . (15.1.6) 

Операторы Мц, М 12 , М 2 \, М 22 , М зь М 32 , являются характери- 
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^тиками фильтров или специальных корректирующих цепей и 
щмеют, как правило, форму 


%(Р) - *«, 3 ). 

1 + 7Ц р \ / — 1,2, • ■ •/ 

(15.1.7) 

1 + т,р 

(15.1.8) 

или более общую форму 


;^/ р С-.':’: 8 .)- 

V 

(15.1.9) 

«-1,2,...). 

(15.1.10) 


Постоянные или изменяющиеся в зависимости от времени по 
заданному закону слагаемые Д в0 , Д н0 , Д э0 в формулах (15.1.5) 
могут вводиться с целью компенсации различных действующих 
на ракету моментов и сил, а также для улучшения процесса уп¬ 
равления. Коэффициенты т и , /„ т]) 1 , і'і' ] являются статиче¬ 
скими коэффициентами усиления соответствующих сигналов. 
Они могут быть постоянными или заданными функциями време¬ 
ни. Коэффициенты /л, 7 , т\? определяют распределение сигна¬ 
лов между каналами управления. В зависимости от того или 
иного распределения сигналов некоторые из этих коэффициен¬ 
тов могут быть равны нулю. 

В некоторых случаях приходится вводить в вырабатываемые 
системой управления команды нелинейности. Так, например, для 
того, чтобы избежать больших колебаний траектории центра 
массы ракеты, целесообразно при больших значениях параметра 
управления производить управление не по параметру управле¬ 
ния, а по его производной, и при малых значениях параметра 
управления — по комбинации самого параметра управления іи 
его производной. Для того чтобы осуществить это, необходимо 
изменять операторы М і{ ( р ) в зависимости от соответствую¬ 
щих измеренных значений параметров управления Д 1и , Д 2и . 
Это изменение может производиться скачкообразным изменени¬ 
ем коэффициентов т ц , \ і} , Т ц при переходе некоторых па¬ 
раметров управления через соответствующие границы. 

§ 152. УРАВНЕНИЯ РАБОТЫ РУЛЕВЫХ МАШИН 

Сигналы управления или команды, усиленные соответствую¬ 
щими усилителями мощности, подаются в рулевые машины. В 
случае практически безынерционных рулевых машин, приводя¬ 
щих в движение интерцепторы или виброрули, коэффициент 
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команды соответствующего руля или среднее значение отклоне¬ 
ния руля можно считать пропорциональным управляющему сиг¬ 
налу и. В этом случае уравнение каждой рулевой машины запи¬ 
шется в форме 

8 = / и' , (15.2.1) 

где I — постоянный коэффициент, а индексы у о и и' для 
краткости опущены. В случае рулевой машины, приводящей в 
движение обычные аэродинамические или газовые рули, или по¬ 
воротные двигатели, обладающие значительной инерцией, урав¬ 
нение (15.2.1) может служить ® некоторых случаях только в 
качестве приближенного, идеализированного уравнения рулевой 
машины без учета ее инерционности. 

Обычно принимают уравнение работы рулевой машины в 
•виде 

в/ = <р (%_т). (15.2.2) 

где индексы і и і — т указывают, к каким моментам време¬ 
ни относятся значения соответствующих величин. Уравнение 
(15.2.2) выражает, что скорость отклонения руля вырабатывает¬ 
ся рулевой машиной в зависимости от управляющего сигнала с 
запаздыванием на постоянную величину т. Функция « в ураш 

пении (15.2.2) изобража- 
ется графиком, общий 
вид которого представлен 
на рис. 15.2.1. Уровень ог¬ 
раничения скорости от¬ 
клонения руля и время 
запаздывания т , есте¬ 
ственно, зависят в общем 
случае от сопротивления 
руля отклонению, т. ,е. от 
момента нагрузки на 
руль, называемого шар¬ 
нирным моментом руля, 
Рис. 15.2.1 а именно, максимальная 

скорость отклонения руля 
уменьшается, а время запаздывания т увеличивается при увели¬ 
чении шарнирного момента руля. Зона нечувствительности руле¬ 
вой машины также может зависеть от шарнирного момента. На 
рис. 15.2.2 представлена примерная зависимость характеристики 
рулевой машины « от шарнирного момента /И ш . При этом счи¬ 
таем шарнирный момент положительным, когда он стремится . 
вызвать положительный поворот руля. Рис. 15.2.2 показывает, 
что действие шарнирного момента нарушает симметрию харак¬ 
теристики рулевой машины Отрицательный шарнирный момент 
уменьшает максимальную положительную скорость отклонения 
руля и увеличивает максимальную абсолютную величину отри¬ 
цательной скорости отклонения руля. 
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Если рулевая машина обладает достаточной мощностью, а 
шарнирный момент руля невелик или если приняты специаль¬ 
ные меры для разгрузки рулевой машины от шарнирного мо¬ 
мента (например, шарнирный момент уравновешивается при 
помощи триммеров), то характеристику рулевой машины и 
время запаздывания т можно считать независимыми от шар¬ 
нирного момента. В противном случае необходимо знать зави¬ 
симость ев и т от шарнирного момента и добавить к уравнению 
{15.2.2) формулу, выражаю- 


<? 

Утах\ 

Углах, 



м ш -0 


м ш <0 


о 


щую шарнирный момент через 
элементы движения ракеты. 

В аэродинамике принято 
выражать шарнирные моменты 
формулами того же вида, что 

и для обычных аэродинамиче- - 

ских моментов 

М т = т ш 5 р / р < 7 , (15.2.3) 

где т т — безразмерный ' 

коэффициент шарнирного мо- М^О - 
мента, зависящий от числа М, 
угла отклонения руля о и уг- Рис. 15.2.2 

ла атаки ракеты а (или угла 

скольжения); 5 р ,/ р — площадь и характерный линейный размер 
руля соответственно. 

Зависимость шарнирного момента от скорости отклонения 
руля (т. е. аэродинамическое демпфирование) обычно не учиты¬ 
вают. Для приближенных расчетов часто принимают прибли¬ 
женную линейную зависимость шарнирного момента от отклоне¬ 
ния руля и угла атаки (или угла скольжения) и в соответст¬ 
вии с этим принимают 


Углах 
У тах г 


т шв — т ' в 3» + >п а я + т 0 , 1 

шв ш 8 1 ш * ІІІВ у | 

т шп = т "" К 4- пг ? В + ТП , 

ш М И 1 Г 1 шн 9 


III ' 


т шз = ту З э , 


(15.2.4) 


где коэффициенты т ш с верхними индексами считаются функ¬ 
циями одного числа М. Шарнирный момент руля может ограни¬ 
чивать не только скорость отклонения руля, но и само отклоне¬ 
ние руля, если максимальный развиваемый рулевой машиной 
момент меньше максимального возможного шарнирного момен¬ 
та. В этом случае уравнение (15.2.2) заменится уравнением 


§, = <р(и,_ т ) при і М ш \ < М так , (15.2.5) 

где Л4 тах — максимальный момент, развиваемый рулевой маши¬ 
ной. Начиная с момента, когда шарнирный момент сравняется 
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по абсолютной величине с максимальным моментом, развивае¬ 
мым рулевой машиной, и до момента, когда производная о,, 
вычисленная по уравнению (15.2.5), изменит знак на противо¬ 
положный, отклонение руля будет определяться из условия 

М Ш =±М ШІХ , (15.2.6) 

где знак «+» или «—» выбирается из условия непрерывности 
шарнирного момента (т. е. берется тот же знак, который имеет 
шарнирный момент в момент времени, когда его абсолютная 
величина станет равной М тлг ). После того как производная 
Ъ ( , вычисленная по уравнению (15.2.5), изменит знак на про¬ 
тивоположный, шарнирный момент перестанет тормозить откло¬ 
нение руля и, наоборот, начнет помогать рулевой машине пере¬ 
мещать руль и отклонение руля снова будет определяться урав¬ 
нением (15.2.5). 

Уравнение (15.2.1) можно рассматривать как частный случай 
уравнения (15.2.2). В самом деле, полагая 

и = и/ — / 6, (15.2.7) 

можно рассматривать величину и как управляющий сигнал ру¬ 
левой машины с жесткой обратной связью по отклонению руля. 
Тогда, полагая в (15.2.2) -с — 0, «р (0) = 0, 'о<и)~ ± оо при 
в^Ов зависимости от знака и, придем к заключению, что урав¬ 
нение (15.2.2) в этом частном случае равноценно уравнению 
и = 0, т. е. уравнению (15.2.1). Таким образом, уравнение (15.2.1) 
является частным (точнее — предельным) случаем уравнения 
(15.2.2), когда рулевая машина обладает бесконечным быстро¬ 
действием и не имеет запаздывания. Рассмотрим более подробно 
типовые рулевые машины, применяемые на ракетах, и их урав¬ 
нения. 


§ 15.3. РУЛЕВЫЕ МАШИНЫ С ЭЛЕКТРОДВИГАТЕЛЯМИ 

В схемах рулевых машин используются электродвигатели 
как постоянного, так и переменного тока. Рулевые машины с 
электродвигателями постоянного тока и релейными усилителями 
обладают хорошей стабильностью работы, просты в эксплуата¬ 
ции, обладают малыми габаритами и хорошей экономичностью. 
Для подавления низкочастотных автоколебаний, неизбежно .воз¬ 
никающих при наличии релейного усилителя, применяют линеа¬ 
ризацию реле внутренними высокочастотными колебаниями за 
счет охвата реле запаздывающей отрицательной обратной .свя¬ 
зью ([1], § 10.8). Принципиальная схема рулевой машины такого 
типа изображена на рис. 15.3.1. В ее состав входят электродви¬ 
гатель постоянного тока Д, поляризованное трехпозиционное ре¬ 
ле Р, два силовых реле Рі, Р», потенциометр обратной связи П 
и цепь линеаризации, содержащая дроссель Др. На обмотку 
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р х реле Р подается управляющий сигнал напряжения и, обмот¬ 
ка является обмоткой жесткой обратной связи, а обмотка хю 3 
Йспользуется как обмотка линеаризации. Так как сопротивления 
и числа витков обмоток реле обычно неодинаковы, то при рас¬ 



смотрении процессов, происходящих при срабатывании реле, 
удобно иметь дело не с напряжениями, а с ампер-витками, ха¬ 
рактеризующими магнитный поток в сердечнике реле. Зависи¬ 
мость выходного напряжения релейного усилителя от ампер- 


витков ш на входе, являющая¬ 
ся статической характеристи¬ 
кой поляризованного реле, 
представлена на рис. 15.3.2, 
где (іхі) ) с р — ампер-витки сра¬ 
батывания, а (ш) от — ампер- 
витки отпускания. 

При срабатывании реле Р и 
одного из реле Рі или Ра к яко¬ 
рю электродвигателя подводит¬ 
ся напряжение и 0 и якорь элек¬ 
тродвигателя приходит в дви¬ 
жение. Уравнение двигателя 
запишем в виде (см. [1], § 3.13) 

Т і-~- + = 




и , 




и в 

і 




-М ф -(«4 






0 

(іы)„ (іы)с ІЮ 

1 

~ и 0 



Рис. 15.3.2 

: о ~~ , (15.3.1) 


где Т\ — электромеханическая постоянная времени электродви¬ 
гателя; М ш — шарнирный момент руля, являющийся нагрузоч¬ 
ным моментом; к 0 и к х — постоянные коэффициенты. 

Наличие в поляризованном реле Р обмотки линеаризации 
'приводит к тому, что к якорю двигателя подводится импульсное 
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напряжение, причем длительность импульсов напряжения, под¬ 
водимых к якорю двигателя, а также длительность пауз между 
ними зависят от величины ампер-витков и обмоток реле. Рас¬ 
смотрим сначала, как изменяется ток в обмотке линеаризации 
Доз. Допустим, что контакт К реле Р (рис. 15.3.1) находится в 
верхнем положении. В этом случае контакт Кі реле Рі замкнут 
вверх. К источнику питания подключаются обмотка якоря дви¬ 
гателя и обмотка линеаризации реле через дроссель Др (рис. 
15.3.3). Процесс изменения тока і 3 в цепи, включающей обмот¬ 
ку линеаризации, и в этом случае описывается уравнением 

(І + І 3 )^- + (Д + гМз = « 0 , (15.3.2) 

и Г 

где Ь — индуктивность дросселя, Т 3 — индуктивность обмотки 
хѵ 3 ; /? — сопротивление дросселя; г — сопротивление обмотки 
ш 3 . Решение уравнения (15.3.2) при начальном условии і = О, 
4 = 0 имеет вид 

4 = 4(1 — е-*Ч, (15.3.3) 


; _ Чр _ I* “Ь Д 

'°~~Я+г’ Т °” /? + / 


Если, после установления тока в этой цепи, перебросить контакт 
К реле Р в нейтральное положение, то реле Рі обесточится и 
его контакт Кі перебросится вниз. При этом накоротко замы¬ 
кается цепь, состоящая из дросселя и обмотки линеаризации. 
Уравнение тока в этой цепи имеет вид 


(і + 4)^-М# + г)4 = 0. (15.3.4) 

аі 


Решение его при начальном условии і — 0, г 3 = 4 дается фор¬ 
мулой 

4 = і 0 е-'-Ч (15.3.5) 

По законам (15.3.3) и (15.3.5) будут изменяться ампер-витки 
(ш)з при нарастании и спадании тока в обмотке ш 3 . Рассмотрим 

теперь работу рулевой ма- 
ю 3 р I, шины в целом. Можно счи¬ 

тать, что силовые реле Рі и 
Ра срабатывают мгновенно. 
Пусть в управляющей обмот¬ 
ке установились ампер- 
витки (/да) і. При этом пусть 
суммарные ампер - витки 
(іѵо) => (іхѵ) і — (ш) 2 >0. 
Если (ІХѴ) )> (ІШ!) ср ; то кон- 
Рис. 15.3.3 такт К. реле Р перебросится 

вверх, а цепь обмотки ли¬ 
неаризации хѵ з окажется под напряжением. Ток в этой 
обмотке начнет нарастать по закону (15.3.3). Параметры 
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цепи таковы, что время нарастания ампер-витков (іт) 3 мало, а 
ампер-витки іт за это время можно считать приблизительно по¬ 
стоянными. Ампер-витки (іт) 3 противоположны ампер-виткам 
іик В этом случае суммарные ампер-витки (іт) — (іт) 3 умень¬ 
шаются (рис. 15.3.4), достигая в точке і\ величины ампер-вит¬ 
ков отпускания (іт) от . В этот момент реле Р отпускает и его 
контакт перебрасывается в нейтральное положение. Отпускает 
также реле Рь контакт которого замыкает накоротко цепь яко¬ 
ря и цепь обмотки Доз. Ампер-витки обмотки т 3 начинают убы¬ 



вать по закону (15.3.5). Суммарные ампер-витки (іт) — (іт ) з 
увеличиваются (участок іі — на рис. 15.3.4). В точке і-і 
суммарные ампер-витки снова достигают величины (ш) ср , ре¬ 
ле Р срабатывает и процесс повторяется. К якорю двигателя 
будут подводиться импульсы напряжения одного знака посто¬ 
янной амплитуды и 0 и длительности ^ (рис. 15.3.4). 

Поскольку электромеханическая постоянная времени двига¬ 
теля Т і мала, якорь двигателя будет реагировать на каждый им¬ 
пульс. При этом время вращения якоря и угол поворота про¬ 
порциональны длительности импульса. Процесс отработки за- 
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данного сигнала управления и происходит прерывисто. Поэтому 
целесообразно оперировать со средней скоростью отклонения, 
руля. Используя уравнение (15.3.1) и учитывая, что 8 = т’ п 
а п — коэффициент передачи редуктора, для среднего угла от¬ 
клонения руля 8 получим уравнение 

Г, о+ 8= Ѣ-ц А-уи (15.3.6) 

п п ' 

Величина среднего значения напряжения и ср , подводимого к 
якорю, равна: 


где т, 


и ~ 2 равны: 


1. 1 

м ср — ~~ Ч-Оі 

Т І + Ч 

<^э)тах — ^ Н- (Ш) № 
х — Ш + (І®) 0Т 


(15.3.7) 


_ш- (ш) от 

Н — -о *п т - • 

ш — (л») ео 

Формулы для величин т, и т 2 получаются путем использова¬ 
ния формул (15.3.3) и (15.3.5) и графиков на рис. 15.3.4. Для 



Рис. 15.3.5 


этого предварительно опреде¬ 
ляем моменты времени і\, і ъ і 3 , 
обозначенные на рис. 15.3.4, в 
которых суммарные ампер-вит¬ 
ки ш достигают соответственно 
значений (ш) ср , (іш) от . 

После этого вычисляем т, = 
— І-2, 

На рис. 15.3.5 показана'за¬ 
висимость 

и ср/«о = < ? 0’^)- (15.3.8) 


Учитывая, что ампер-витки управляющей обмотки (шЬ обычно 
пропорциональны напряжению управляющего сигнала и' а ам¬ 
пер-витки обмотки отрицательной обратной связи (ш) 2 пропор¬ 
циональны углу отклонения руля 6 , имеем 

т = т' и' — /8, (15.3.9) 

где /, яг' постоянные коэффициенты пропорциональности. 
Следовательно, уравнения рулевой машины имеют вид 

Г) 8 + 6 = ? (ші) -*5_ Л4 Ш , і%а = т' и' - /8. (15.3.10) 

п п 

Для участка линейности функции ір (іат) и без учета зоны не- 
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" чувствительности уравнения (15.3.10) упрощаются и принимают 
вн д 

Г, Т 0 о+ Т 0 Ь 4- 3= Ли' - (15.3.11) 

с / 

где Т 0 = пк 0 и 0 сІ, к=т'1 , с = і§р(рис. 15.3.5). 

Работа схемы (рис. 15.3.1) была рассмотрена в предполо¬ 
жении, что іт = сопзі . Фактически управляющий сигнал и', 
•следовательно, и ампер-витки ш медленно изменяются. В этом 
случае среднее напряжение, подаваемое на якорь, является ли¬ 
нейной функцией ампер-витков да и их производной. Это следу¬ 
ет из того, что передаточная функция реле, линеаризованного 
.внутренними автоколебаниями за счет запаздывающей отрица¬ 
тельной обратной связи, охватывающей реле, имеет вид ([1], 
§ 10 . 8 ). 

ФМ = Г (т 0 А + 1), (15.3.12) 


где = 1 1(К + г), т 0 --— (Т + /. а )/{/? + г). Таким образом, урав¬ 
нения рулевой машины имеют вид- 


[Т х р'+р)Ъ- -^2- ? ((т),)- х ^ш. 

(ш)! == -7- (т 0 Р + 1) (*®0> = ти ' — 

«1 


(15.3.13) 


Полная структурная схема рулевой машины изображена на 
рис. 15.3.6. Функция <р 5 на схеме характеризует ограничение от- 



Рис. 15.3.6 


клонения руля. Если пренебречь нелинейностью функции <р , то 
получим полное линейное уравнение вида 

[Т 1 Тр* + (Т+~ 0 )р+ 1]§-А(т 0 р+ (15.3.14) 

к 0 и 0 сі 

где Т = к\То- Быстродействие электрической рулевой машины 
ограничивается сравнительно небольшими предельными скоро¬ 
стями движения руля при заданной мощности и габаритах. 
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§ 15.4. РУЛЕВЫЕ МАШИНЫ С ПНЕВМАТИЧЕСКИМИ 
И ГИДРАВЛИЧЕСКИМИ ДВИГАТЕЛЯМИ 

Рулевые машины с пневматическими и гидравлическими дви¬ 
гателями обладают более высоким быстродействием, чем элект¬ 
рические, при тех же габаритах и весах вследствие большей на¬ 
пряженности силы (напряженность силы в гидравлических н 
пневматических двигателях достигает 200—300 кг/см 2 , а в элек¬ 
трических 4—6 кг/см 2 ). Одна из возможных принципиальных 
схем пневматической рулевой машины с жесткой отрицательной 
обратной связью по углу отклонения руля приведена на рис. 
15.4.1. Пневмодвигатель имеет подвижный пневмоцилиндр 1 и 



Рис. 15.4.1 


неподвижные поршни 2. В пневмоцилиндре имеются отверстия, 
через которые подается воздух или другой газ из струйной 
трубки 3. Струйная трубка связана с магнитоэлектрическим 
устройством ([1], § 3.7), поворачивающимся в магнитном поле 
постоянного магнита при подаче в управляющую обмотку 
управляющего напряжения и'. Струйная трубка при отсутствии 
управляющего сигнала и' удерживается ів нейтральном положе¬ 
нии Пружиной 4. При этом давления в полостях пневмоцилинд¬ 
ра одинаковые. При перемещении струйной трубки относитель¬ 
но отверстий пневмоцилиндра давление в одной полости стано- 
ітся больше, чем во второй. Образуется перепад давления 
= Рі—р 2 . Пневмоцилиндр приходит в движение и через тягу 
поворачивает руль 6 (рис. 15.4.1). Так как приемные сопла 
распределителя соединены с противоположными полостями 
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»рис. 15.4.1), то пневмоцилиндр перемещается в сторону, про¬ 
тивоположную повороту струйной трубки. Этим самым осущест¬ 
вляется отрицательная жесткая обратная связь по углу откло¬ 
нения руля в силу того, что поворот руля и перемещение ци¬ 
линдра связаны передаточным числом п. 

Вращающий момент в магнитоэлектрическом устройстве 
уравновешивается моментом пружин 4. Движение струйной 
трубки описывается уравнением колебательного звена ([1], §9.12). 
Однако приближенно движение струйной трубки хорошо опи¬ 
сывается уравнением идеального запаздывающего звена с по¬ 
стоянным запаздыванием т = 0,01 -г-0,02 сек. 

& = к, с-'? и', (15.4.1) 

где Рі — угол поворота струйной трубки от нейтрального по¬ 
ложения; и' — управляющий сигнал; к х — постоянный коэффи¬ 
циент. 

Как показано в [1], § 9.12, движение пневмоцилиндра приб¬ 
лиженно при пренебрежении инерционностью образования пе¬ 
репада давления р, инерционными силами и вязким демпфиро¬ 
ванием, а также шарнирным моментом, который мал по 
сравнению с движущим моментом, в этой схеме может быть 
описано уравнением 

, , , , N •, 

у= М?( г )--^зепу], 

е= — к'у, у = пЬ, 


(15.4.2) 


где у — перемещение пневмоцилиндра; 2 — угол отклонения ру¬ 
ля; 5 — площадь поршня; р 0 — давление .в магистрали; N — 
сила сухого трения цилиндра о поршни; С — коэффициент, учи¬ 
тывающий потери давления; к' — коэффициент перевода линей¬ 
ного перемещения в угловое; функция да (г) имеет вид, изобра- 
женный-на рис. 15.4.2, и характеризует ограничение отклонения 
струйной трубки. 

Величина Д^/С5р 0 < 1. Зависимость в правой части выра¬ 
жения (15.4.2) представляет собой нелинейность типа ограниче¬ 
ния с зоной нечувствительности типа 


' ^ ~Ь г е ПрИ В - ®тах> 

С5/7 0 

, А , N С5р п - іѴ . ^ N 

? ( е ) + Т 7 Г- П Р И ---< е < ~ —, 

ЛРо N -$ро 

0 при--—- < в < (15.4.3) 

, ѵ N /V С5р 0 — IV 

? ( е ) ~ П Р И туг- < е < —~г-. 


при е е тах « 


353 



График функции (г) изображен на рис. 15.4.3. 

Уравнения рулевой машины принимают вид 

к 

е = пЪ, Р! = А, и'(і-ѵ). (15.4.4) 

Структурная схема пневматической рулевой машины изображе¬ 
на на рис. 15.4.4. Функция <р 5 характеризует ограничение отк 
лонения руля. 




В линейной зоне функций у, и и три пренебрежении 
трением Л и запаздыванием т уравнения рулевой машины 
(15.4.4) принимают форму 

ТЪ-\-о = ки', (15.4,5) 

где 7 — 1 Ік'кот 1: к=^к і /к'п. 

Учет влияния шарнирного момента приводит к изменению 
скоростной характеристики пневмодвигателя, т. е. характери¬ 
стики <рі (г). Это равносильно наличию дополнительной отри- 



Рис. 15.4.4 


цательной обратной связи выходной переменной со входом. Од¬ 
нако в данной схеме этой дополнительной обратной связью мо¬ 
жно пренебречь, как было сказано выше. 

Другая схема пневматической рулевой машины без исполь¬ 
зования жесткой отрицательной обратной связи по углу от¬ 
клонения руля представлена на рис. 15.4.5. Отличие этой схемы 
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Постоит в том, что поршень 2 подвижен и связан с рулем, а пнев- 
й-оцилиндр 1 неподвижен. Уравнения работы такой рулевой ма¬ 
слины аналогичны уравнениям (15.4.1) и (15.4.2). Однако в 
рассматриваемой схеме необходимо учесть действующий на 
Іуль шарнирный момент Л4 Ш : 

У = А»[<р(в) 8 Впу — , 5-=?,, Ѵ = пЪ. (15.4.6) 

Принимая во внимание выражение для функции ?! (е), систе¬ 
му уравнений (15.4.6) перепишем в форме 

5 = А. ? 1 ( е) _Мк, г^к х ѣ'{і-х). (15.4.7) 
п Сд/?о 

Шарнирный момент в рассматриваемой схеме выполняет роль 
жесткой отрицательной обратной связи, так как содержит ве¬ 
личину, пропорциональ¬ 
ную углу отклонения руля. 

Шарнирный момент аэро¬ 
динамического руля М ш 
выражается формулой 

М ш = 5 Р І р д (Отщ§ ± т а ш а), 

(15.4.8) 

где знак «+» берется при 
заднем расположении ру¬ 
ля, а знак «—» при перед¬ 
нем расположении руля и' 

относительно несущих по- Рис (545 

верхностей; 

<*— угол атаки (или скольжения). Шарнирный момент га¬ 
зодинамического руля равен: 

М ш = 5 р / р д ѵ т ш 5, (15.4.9) 

где д г — скоростной напор газового потока, в котором распо¬ 
ложены рули. 

Структурная схема рулевой машины рассматриваемого типа 
при аэродинамическом управлении приведена на рис. 15.4.6. 
При работе рулевой машины в линейных зонах функций ?! и 
и при пренебрежении трением и запаздыванием получаем 

ТЪ+Ъ = ки' (15.4.10) 

где Т = (.Зр 0 /к 2 З р / р дт-ш , к — ^5р 0 к х т 1 /5 р / р т ш дп. 

При газодинамическом управлении вместо (15.4.10) получим 

ТЬ -)-8 = ки'/д. (15.4.11) 



23* 
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Принципиальные схемы гидравлических рулевых машин ма¬ 
ло отличаются от схем пневматических рулевых машин. Разни¬ 
ца заключается в использовании другого рабочего тела — жид¬ 
кости (как правило, используют масло),в ином конструктивном 
выполнении самой рулевой машины и распределительного 
устройства золотникового типа. 



Рис. 15.4.6 


На рис. 15.4.7 представлена принципиальная схема гидрав¬ 
лической рулевой машины без жесткой отрицательной обратной 
связи по углу отклонения руля. Рулевая машина состоит из не¬ 
подвижного гидроцилиндра 1, в котором перемещается пор¬ 
шень 2, связанный тягой 5 с рулем 6. Золотниковый распреде¬ 
литель 3 управляется магнитоэлектрическим устройством. При 
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нейтральном положении золотникового распределителя закрыт 
доступ рабочей жидкости в рабочий цилиндр 1. При наличии уп¬ 
равляющего сигнала магнитоэлектрическое устройство переме¬ 
щает поршни золотника. Смещение золотника открывает'доступ 
рабочей жидкости в одну из полостей гидроцилиндра, напри¬ 
мер в правую, а левую полость сообщает со сливным отверсти¬ 
ем. Создается разность давлений в полостях гидроцилиндра. 
Под действием разности давлений поршень перемещается и пе¬ 
ремещает руль. Динамические характеристики гидравлических 
рулевых машин аналогичны характеристикам пневматических 
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Ивашин, а работа их описывается теми же рассмотренными вы¬ 
ше уравнениями. В частности, уравнениями работы гидравли¬ 
ческой рулевой машины, представленной на рис. 15.4.7, являют¬ 
ся уравнения (15.4.7). 

§ 15.5 РУЛЕВЫЕ МАШИНЫ С ЭЛЕКТРОМАГНИТАМИ 

Рулевые машины с электромагнитами используются для от¬ 
клонения рулей, виброрулей, элеронов, виброэлеронов, переме¬ 
щения интерцепторов и управляющих заслонок. Различают две 
схемы рулевых машин такого типа: 1 ) схему непрерывного 
включения, обеспечивающую отклонение руля всегда на пре¬ 
дельную величину в направлении, зависящем от знака сигнала; 
2 ) схему прерывистого включения электромагнита, обеспечива¬ 
ющую работу руля в виброрежиме. 

Принципиальная схема электромагнитной рулевой машины 
первого типа приведена на рис. 15.5.1. Рулевая машина состоит 



из управляющего реле Р, силовых реле Рі и Рг и электромагни¬ 
тов Эі, Эг. Цепочки, состоящие из сопротивления /? и емкостей 
С, являются искрогасящими. Если ампер-витки обмотки управ¬ 
ления положительны, то контакт К реле Р перебросится, 

например, вверх. При этом срабатывает реле Рі, замыкая кон¬ 
такт Кі. Срабатывает электромагнит Э і , отклоняя руль вверх. 
Если да <у 0, то контакт К реле Р перебросится вниз, что приво¬ 
дит к срабатыванию реле Рг и электромагнита Эг. При этом 
руль отклоняется на постоянный угол вниз. Закон отклонения 
руля с учетом запаздывания на время т, характеризующим 
немгновенность срабатывания реле и электромагнитов, в этом 
случае можно представить в форме 

3 = 3 0 5^пп'Ц — т), (15.5.1) 

где о 0 — постоянное значение отклонения руля. 
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Схема прерывистого включения электромагнитов ничем не 
отличается от только что рассмотренной схемы. Однако управ¬ 
ляющий сигнал, поступающий на вход электромагнитной рулевой 
машины, задается .в этом случае в виде чередующихся положи¬ 
тельных и отрицательных импульсов (рис. 15.5.2). Информация 
об управляющем воздействии в этом случае заключается в ко¬ 
эффициенте команды К, равном: 

и'—- 

_ і\ + і 2 ’ 

где і і — длите/ ьность положительного импульса; і 2 
ность отрицательного импульса. 



Рис. 15.5.2 


(15.5.2) 

— длитель- 


Уравнение отклонения руля в этом случае также имеет вид 
(15.5.1). Частота следования прерывистого сигнала составляет 
обычно 5—10 гц. С такой же частотой колеблется руль. Так как 
частота собственных колебаний ракеты относительно \ центра 
массы обычно на порядок ниже, то ракета реагирует только на 
средний момент, создаваемый при колебаниях руля, который 
пропорционален коэффициенту команды К . При подаче на вход 
электромагнитной рулевой .машины непрерывного сигнала и не¬ 
обходимости получения пропорционального управления приме¬ 
няют один из известных способов линеаризации управляющего 
реле Р . Такая линеаризация может быть осуществлена путем 
подачи дополнительно на вход реле переменного высокочастот¬ 
ного сигнала ([1], § 10.7). В результате управляющий сигнал бу¬ 
дет иметь вид, изображенный на рис. 15.5.2, а информация об 
управляющем воздействии будет заключена в коэффициенте 
команды. 

§ 15.6. ОБЩАЯ ФОРМА ЗАКОНА УПРАВЛЕНИЯ 

Присоединяя к уравнениям, написанным в § 15.1, уравнения 
измерителей, устройств формирования параметров управления, 
рулевых машин, выражения параметров управления и других 
измеряемых величин через элементы движения ракеты, получим 
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Глава 16 


СТАБИЛИЗАЦИЯ ДИНАМИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК 

РАКЕТ 

§ 16.1 НАСТРОЙКА КОЭФФИЦИЕНТА УСИЛЕНИЯ СИСТЕМЫ 

В ЗАВИСИМОСТИ ОТ РЕЖИМА ПОЛЕТА 

% 

При аэродинамическом управлении управляющая сила, как 
известно, -приблизительно пропорциональна углу атаки (сколь¬ 
жения или крена) и скоростному напору. Таким образом, при 
одном и том же угле атаки управляющая сила будет тем боль¬ 
ше, чем больше скоростной напор, и наоборот. Чтобы обеспечить 
независимость управляющей силы от скоростного напора, необ¬ 
ходимо сделать угол атаки ракеты, при данном управляющем 
сигнале, обратно пропорциональным скоростному напору. Это 
может быть достигнуто настройкой некоторых параметров си¬ 
стемы управления в зависимости от режима полета, что поз¬ 
воляет существенно улучшить качество управления и улучшить 
точность наведения ракет. 

Рассмотрим существо дела на примере продольного канала 
управления, для которого выражение для управляющей силы 
имеет вид: 

( 16 . 1 . 1 ) 

В установившемся режиме угол атаки ракеты пропорционален 
углу отклонения руля. Как следует из уравнения (1.5.6), при 
С 0 = 0 угол атаки а равен: 

«=-— 8 . (16.1.2) 

С а 

Отношение с ь Іс а мало изменяется при изменении скорости по¬ 
лета и его приближенно можно считать постоянной величиной. 
Отклонение руля 8 в установившемся режиме при наличии же¬ 
сткой обратной связи по углу отклонения руля пропорционально 
управляющему сигналу и': 

Ь = Ки'. (16.1.3) 

Чтобы аэродинамическая управляющая сила была пропорцио¬ 
нальна управляющему сигналу и не зависела от изменения ре¬ 
жима полета ракеты (от изменения скоростного напора ц), мо¬ 
жно применить способ изменения коэффициента усиления к' 
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рулевой машины обратно пропорционально фактически дейст¬ 
вующему скоростному напору < 7 . Это можно осуществить схемой 
изменения напряжения жесткой обратной связи рулевой маши¬ 
ны, показанной на рис. 16.1.1. 

Потенциометр обратной связи П имеет переменную длину I. 
Изменение рабочей длины потенциометра производится путем 
перемещения ползуна Д за счет изменения давления скорост¬ 
ного напора на площадку, помещенную 
в потоке. Длина потенциометра А изме¬ 
няется в соответствии с зависимостью 

/,*=—• (16.1.4) 

Я 

Если к потенциометру П под¬ 
водится напряжение и 0 , то напряжение, 
обратной связи щ равно: 

/ I 

Д = — «о = тг Я Д- 



/, К 

Имея в виду, что I = сЬ, 
(16.1.5) для напряжения 
связи перепишем в форме 
си п я 

г/ ... Д-Д 

К 


ь. 


(16.1.5) 

формулу 

обратной 

( 16 . 1 . 6 ) 


Пренебрегая нелинейностями, уравнение рулевой машины с же 
сткой отрицательной обратной связью по углу отклонения руля 
можно записать в виде 

Ъ=~(к 0 и' — к 2 и х ), (16.1.7) 

где к 0 , к 2 — постоянные коэффициенты. Подставляя в (16.1.7) 
выражение для и і из (16.1.6), получим 

8 = к п и' - Ь.- и .*3 8. 

К 

Отсюда в установившемся режиме при 8 В = 0 получим 

» к , 


(16.1.8) 


Я 


(16.1.9) 


где к = к 0 к 1 ік 2 си 0 — коэффициент усиления рулевой маши¬ 
ны, Таким образом, при применении вышеприведенной схемы 
изменения напряжения обратной овязи угол отклонения руля 
при одном и том же управляющем сигнале зависит от скоро¬ 
стного напора. Имея в виду (16.1.9) и (16.1.2), получим по фор¬ 
муле (16.1.1) 

^ су 5с* к 

у=— у 5 и'. (16.1.10) 

Таким образом, величина управляющей силы пропорциональ¬ 
на управляющему сигналу и' и не зависит-от скоростного напора. 
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Рассмотренная схема достаточно .проста и может быть при¬ 
менена при малом диапазоне изменения скоростного напора. 
Возможно также непосредственно изменять коэффициенты уси¬ 
ления различных цепей системы управления в зависимости от 
измеренного значения скоростного напора. Однако схема при 
этом получается сложнее. Для упрощения схемы можно огра¬ 
ничиться установкой необходимого постоянного значения коэф¬ 
фициента усиления (или некоторых коэффициентов усиления) 
перед пуском ракеты, если каждый конкретный полет ракеты 
происходит при .изменении скоростного напора ,в небольших 
пределах. Если каждый полет ракеты происходит при значи¬ 
тельном изменении скоростного напора, то необходимо обеспе¬ 
чить программное изменение соответствующих коэффициентов в 
полете. 


§ 16.2. ПРИМЕНЕНИЕ КОРРЕКТИРУЮЩИХ ЦЕПЕЙ 
СО СКОРОСТНЫМИ ГИРОСКОПАМИ 

Для улучшения динамических характеристик процесса дви¬ 
жения ракеты вокруг центра массы эффективно применение 
дополнительных измерителей — скоростных двухстепен¬ 
ных (демпфирующих) гироскопов. Эти приборы, ус¬ 
танавливаемые на ракете и измеряющие угловые скорости вра¬ 
щения ракеты относительно связанных осей и**,, ш Уі , т гі , 
включается в отрицательные обратные связи, охватывающие 
объект управления. Эти отрицательные внутренние обратные 
связи являются корректирующими цепями. Они изменяют ди¬ 
намические характеристики объекта, так как сигнал скоростного 
гироскопа создает дополнительное искусственное демпфирова¬ 
ние движения ракеты относительно центра массы и. как будет 
показано ниже, повышает стабильность динамических характе¬ 
ристик ракеты при заданном диапазоне высот и скоростей 
полета. 

Скоростной двухстепенной гироскоп должен быть установ¬ 
лен на ракете так, чтобы ось его чувствительности совпадала с 
осью измерения (т. е. с осью вращения, угловую скорость которо¬ 
го необходимо измерить). Тогда выходной сигнал гироскопиче¬ 
ского измерителя в установившемся режиме будет пропорцио¬ 
нален измеряемой угловой скорости. 

Рассмотрим применение скоростного гироскопа на примере 
стабилизации продольного канала управления крестокрылой 
ракеты при малом угле крена. Уравнение движения ракеты от¬ 
носительно оси Рг | возьмем в форме (10.1.3). Уравнение рабо¬ 
ты гироскопического измерителя угловой скорости со гі рассмот¬ 
рено в [1], § 3.5. Пренебрегая инерционностью измерителя, это 
уравнение запишем в форме 

и г = К <*>*,, (16.2.1) 
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где к г — коэффициент усиления измерителя; и г — выходной 
сигнал измерителя. 

Уравнение рулевой машины, имеющей жесткую обратную 
связь, пренебрегая запаздыванием и нелинейностями, прибли¬ 
женно примем в форме 

& — к (и' -Ь м г ), (16.2.2) 

где и' — сигнал управления. Уравнения (16.2.1) и (16.2.2) пред¬ 
ставляют собой в упрощенной форме закон управления для ка¬ 
нала стабилизации. Полная система уравнений движения раке¬ 
ты имеет в данном случае вид 

а + с а а •+• а = с 0 - с ь 8, 0 = А а а — , 

ш 2і гг &, 0 = 6 + а, и г = к г і , о — к (»' + и г ) 

Исключая из уравнений (16.2.3) переменные Ѳ, &, ш г) ,8 в , и г , 
получим уравнение относительно угла атаки а: 

« + (с^ + с ь кк г ) а+(с а +с 8 кк г А а )<х*=*с 0 - с ь ки'-\-с ъ кк ! ,~ у - . (16.2.4) 

ѵ 

Из уравнения (16.2.4) следует, что использование сигнала ско¬ 
ростного гироскопа дает возможность изменять коэффициент 
демпфирования с л + с ь кк г и отчасти коэффициент статической 
устойчивости ракеты с х + с ь кк г А а . Выбором коэффициентов 
к и к т можно обеспечить желаемые динамические характе¬ 
ристики движения ракеты относительно центра массы при-раз¬ 
личных режимах полета. Эти параметры могут быть выбраны 
из анализа устойчивости, качества и длительности переходного 
процесса любым из методов теории стационарных автоматиче¬ 
ских систем ([1], § 6.7). Применяя корректирующие цепи подоб¬ 
ного типа, удается обеспечить хорошее протекание переходного 
процесса движения ракеты относительно центра массы на боль¬ 
ших высотах и при малых скоростях полета, так как применение 
сигнала скоростного гироскопа дает возможность в значитель¬ 
ной степени увеличить демпфирование колебаний ракеты .вокруг 
центра массы. Применение сигнала скоростного гироскопа поз¬ 
воляет также в некоторой степени стабилизировать динамиче¬ 
ские характеристики ракеты при аэродинамическом управлении. 

Действительно, полагая в установившемся режиме а =- а = О, 
из уравнения (16.2.4) получим установившееся значение угла 
атаки 


(16.2.3) 


ср — С Ь ки' кк т 

с а + с ь кк г А а с х + Съкк г А а ѵ 


(16.2.51 
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вычислим величину поперечного управляющего ускорения в 
этом случае 


ѵА а 'а = ѵА а ' 


С, -- Съ ки' + с ь кк, $ у !ѵ 

с~+сГккГАГ~ 


( 16 . 2 . 6 ) 


Разделим числитель и знаменатель выражения (16.2.6) на ко¬ 
эффициент усиления к\ 


ѵА/ а = ѵА а ' 


с 0 1к - с ь и' + к г 
с*1к + с^А. 


(16.2.7) 


При достаточно большом коэффициенте усиления к, удовлетво¬ 
ряющем условию устойчивости и точности, величинами с а ! к и 
Съ/к в (16.2.7) можно пренебречь по сравнению с с і к г А а ' и с ь и'. 

В результате имеем 

ѵА:%—-^-Ц- ѵ + ёу^ 7 -- (16.2-8) 

Так как А л '/А^ 1,то отсюда следует, что в рассматриваемом 
случае поперечное ускорение ракеты линейно зависит от скоро¬ 
сти полета ѵ. .Более полную стабилизацию можно получить при 
использовании сигналов акселерометров. 


§ 16.3 ПРИМЕНЕНИЕ КОРРЕКТИРУЮЩИХ ЦЕПЕЙ 
С АКСЕЛЕРОМЕТРАМИ 

При аэродинамическом управлении эффективность управле¬ 
ния зависит от режима полета, так как одному и тому же значе¬ 
нию параметра управления (и одному и тому же углу откло¬ 
нения руля) отвечают разные управляющие ускорения ѵА а а и 
’ѵВ р (3 при различных значениях скоростного напора < 7 . Чтобы 
обеспечить слабую зависимость управляющих сил, а следова¬ 
тельно, и управляющих ускорений от режима полета, необходи¬ 
мо обеспечить автоматическую регулировку интенсивности ра¬ 
боты рулей в зависимости от выходных сигналов ракеты, т. е. 
в зависимости от управляющих ускорений. Более того, жела¬ 
тельно иметь динамическую характеристику ракеты от входного 
управляющего сигнала до выходного управляющего поперечно¬ 
го ускорения близкой к характеристике безынерционного уси¬ 
лителя. Это может быть достигнуто путем охвата объекта уп¬ 
равления отрицательной обратной связью по выходному сигна¬ 
лу с большим коэффициентом усиления в цепи обратной связи 
([1], § 12.2). В данном случае для этой цели могут быть примене¬ 
ны акселерометры, измеряющие поперечную составляющую ус¬ 
корения ракеты. Акселерометры обычно жестко устанавливают¬ 
ся на ракете по возможности ближе к центру массы, так, чтобы 
лх оси чувствительности были направлены по соответствующим 
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связанным осям ракеты. Установка вблизи центра массы необ¬ 
ходима для того, чтобы не сказывались ускорения от вращения 
ракеты. 

Вычислим ускорения ракеты в проекции на оси у х и г х свя¬ 
занной системы координат при аэродинамическом управлении. 
В общем случае для ракет самолетной схемы эти ускорения на 
оси у і и г\ равны (рис. 16.3.1): 


«л = 


+ 5д 


т 


соз я + -•*-— і соз р зіп а 
т 


а. 


сІ8д В . 

— -— зіпѲзіпа, 

т 

■*» — ■ соз р - —^ зіп р, 

/и т 


(16.3.1) 


где ё Уі и — проекции ускорения силы тяжести на оси у і и г\. 
Акселерометры измеряют проекции нормального ускорения раке¬ 



ты на связанные оси за вычетом соответствующих проекций си¬ 
лы тяжести ([1], § 3.6). Используя ранее введенные обозначения 


А' 


Су 8 д 

тѵ 


В/ = ^1, л 0 = -^1 
р тѵ тѵ 


и принимая во 


внимание, что с х с\, с х с\, для малых углов атаки и 
скольжения получим выражения для измеряемых акселеромет¬ 
рами ускорений 


а Уг — + ѵА а ' а; а 2і — — ѵВ/ р. (16.3.2) 

Заметим, что для крестокрылых ракет Л 0 = 0 и формулы (16.3.2) 
принимают более простой вид. Рассмотрим применение акселе- 
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рометра на примере продольного канала управления крестокры¬ 
лой ракеты при малом угле крена. В этом случае измеряемое ак¬ 
селерометром ускорение равно: 

а Уѵ — ёі\ = ѵА * (16.3.31 

Акселерометр ів динамическом отношении представляет собой 
колебательное звено ([1], § 3.6). Однако для наших целей пренеб¬ 
режем инерционностью акселерометра и запишем его урав¬ 
нение в форме 

и а — к а ѵА л ' а, (16.3.4) 

где к а — коэффициент усиления акселерометра. 

При наличии отрицательной обратной связи от измерителя 
.поперечного ускорения жесткая отрицательная обратная связь 
по углу отклонения руля -в рулевой машине может отсутство¬ 
вать. Используются одновременно обе отрицательные обратные 
связи и по положению руля и по поперечному ускорению. Урав¬ 
нение рулевой машины, имеющей жесткую обратную связь, так 
же, как и выше, примем в форме 

8 = Л(и' + в в ), (16.3.5) 

где и' — управляющий сигнал, зависящий от соответствующего 
параметра /правления. 

Полная система уравнений продольного движения кресто¬ 
крылой ракеты в данном случае имеет вид: 

а + Чя + с а я= -с^; 8 = к (и' + к а ѵА и ' а). (16.3.6) 

Исключая из уравнений (16.3.6) переменную 8, получим урав¬ 
нение относительно а: 


а + с-а Л-{с а + с ь кк а ѵА а ')а = ~с ъ ки'. (16.3.7) 


Таким образом, при использовании отрицательной обратной 
связи сигнала акселерометра увеличивается коэффициент ста¬ 
тической устойчивости ракеты. Он становится равным с а с 5 X 
X кк а ѵА/ . Из уравнения (16.3.7) определим установившееся 
значение угла атаки при заданном постоянном значении управ¬ 
ляющего сигнала и': 


а 


— ки' 
с* + с ъ кк а ѵА 


(16.3.8) 


Используя выражение (16.3.8), получим установившееся значе¬ 
ние поперечного ускорения ракеты ѵА / а при заданном посто¬ 
янном значении управляющего сигнала и': 


ѵА а '<х 


_ уА л ' с ь ки' 

+ кк а ѵА а ' 


(16.3.9) 


Отсюда при достаточно большом коэффициенте усиления к, до- 
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пустимом по условиям устойчивости и точности, при котором 
можно пренебречь величиной с а ік по сравнению с к а ѵА а \ 
получим ■ 

ѵА л 'а^—~и'. (16.3.101 

К 

Последнее выражение показывает независимость установивше¬ 
гося значения поперечного ускорения ракеты от режима полета. 

Практически в системах управления используют од¬ 
новременно отрицательные обратные связи по угловым ско¬ 
ростям вращения ракеты относительно связанных осей 
и по поперечным ускорениям, для чего необходимо использо¬ 
вать скоростные гироскопы и акселерометры. Возможно, однако, 
применение только акселерометров, выходные сигналы которых 
должны быть подвергнуты преобразованию с помощью опера¬ 
тора, вводящего производную. Но эта последняя операция свя¬ 
зана с трудностями дифференцирования сигнала со случайными 
помехами. Поэтому, прежде чем дифференцировать такой сиг¬ 
нал, он должен быть отфильтрован. Рациональным подбором 
характеристик такого фильтра можно решить поставленную 
задачу. 


§ 16.4. ПРИМЕНЕНИЕ КОРРЕКТИРУЮЩИХ ЦЕПЕЙ 
С АКСЕЛЕРОМЕТРАМИ И СКОРОСТНЫМИ ГИРОСКОПАМИ 

Лучшую стабилизацию динамических характеристик ракеты 
в широком диапазоне изменения режима полета и хорошо демп¬ 
фированный кратковременный переходный процесс установления 
углов атаки и скольжения при аэродинамическом рулевом уп¬ 
равлении можно получить, если использовать одновременно об¬ 
ратные связи от скоростного гироскопа и акселерометра. Скоро¬ 
стные гироскопы и акселерометры устанавливаются на ракете 
так, как сказано в § 16.2 и 16.3. 

Рассмотрим одновременное применение скоростного гироско¬ 
па и акселерометра также на примере продольного канала уп¬ 
равления крылатой ракеты. Пренебрегая инерционностью и не¬ 
линейностью скоростного гироскопа и акселерометра, запишем 
сигналы этих измерителей ,в форме (16.2.1) и (16.3.4). Уравне¬ 
ние рулевой машины, имеющей жесткую обратную связь, при¬ 
мем в виде 

8 ~ к (и' + и г -ь и а ). (16.4.1) 

Полная система уравнений продольного движения ракеты имеет 
в данном случае вид: 

Ѳ = Л„а - , (о = &, 1> = Ѳ + а, (16.4.2) 

ѵ ѵ 

= к (и' + к г а) г , 4 к а ѵА а ' а). 
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На рис. 16.4.1 представлена структурная схема канала уп- 
|влення, соответствующая уравнениям (16.4.2) Исключая из 
равнений (16.4.2) переменные 8, Ѳ, и> г ,, 9, получим уравнение 
дя угла атаки а: 

а + (с; + Ъ кк г ) а + (4 4 с ь кк, А л + с* кк а ѵА а ' ) а = 

= с 0 — с* ки' 4 С ъ кк г — ■ (16.4.3) 

ѵ 

Таким образом, при использовании сигналов скоростного гиро¬ 
скопа и акселерометра увеличиваются коэффициенты статиче- 



Рис. 16.4.1 


ской устойчивости и демпфирования ракеты. Подбором 
коэффициентов к, к г , к а можно достигнуть кратковременного 
переходного процесса установления угла атаки с малой коле¬ 
бательностью. Установившееся значение угла атаки в этом 
случае получается из уравнения (16.4.3) в виде выражения 

в = - С ° ~ с ьки' + с ь кк гёу !ѵ _ ]6АА) 

с з + кк г + с % кк а ѵА а ’ 

Используя выражение (16.4.4), -получим формулу для установив¬ 
шегося значения поперечного ускорения ракеты ѵА а ' а: 


ѵА а 'а = ѵА а ' 


с 0 - с 6 ки' 4 - с ѣ кк г % у 1ѵ 
с а + кк т А а 4 кк а ѵ А/ 


( 16 . 4 . 5 ) 


При достаточно большом коэффициенте усиления к, допустимом 
по условиям устойчивости и точности управления, можно пре¬ 
небречь величиной с а /к по сравнению с членом п 5 к а ѵА а '. Кро¬ 
ме того, можно пренебречь членами с 0 ік и с 8 к г § у /ѵ по 
сравнению с членом с ь и'. Тогда из выражения (16.4.5) полу¬ 
чаем формулу (16.3.10), которая показывает независимость 
Установившегося поперечного ускорения ракеты от режима 
полета. 

Практический интерес представляет схема, в которой управ¬ 
ление ракетой ведется по интегралу от суммы управляющего 


24 . 
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сигнала и сигнала акселерометра. В этой системе в рулевую ма¬ 
шину подается сигнал и х + и г , где « г — сигнал скоростного 
гироскопа, а щ — сигнал, получаемый в результате интегриро¬ 
вания суммы управляющего сигнала и' и сигнала акселерометра 
и а . Приближенные уравнения применяемой аппаратуры, на¬ 
пример, для продольного канала, запишем в том же виде, как п 
выше: 

и г = к г <о 2і , и а — к а ѵА а ' а; и, = и' + и а , 8 = ^(й 1 + и г ). (16.4.6) 
Присоединим к ним уравнения движения ракеты 
а + с- а + с а а = с 0 — с ь 8; 

Ѳ = Л.а — §1 , «,, = », д = Ѳ + а. (16.4.7) 

ѵ 

На рис. 16.4.2 представлена структурная схема .рассматривае¬ 
мого канала управления, соответствующая уравнениям (16.4.6) 
и (16.4.7). Исключая из уравнений (16.4.6) и (16.4.7) перемен- 



Риу. 16.4.2 


ные б, и г , и а , 8 В , <о^, Т, и р считая скорость полета ѵ постоян¬ 
ной, получим уравнение относительно угла атаки а: 

а + (с а + с ъ кк т ) а +Іс„ + с ь кк г А а ) а + с ь кк а ѵА а ' а = — с 5 ки'. 

(16.4.8) 

Отсюда находим установившееся значение управляющего уско¬ 
рения при достаточно большом коэффициенте к 

ѵА а ’ а =--— . (16.4.9) 

) к а 

Таким образом, в данном случае при любом режиме полета ра¬ 
кеты установившееся поперечное ускорение ракеты пропорцио¬ 
нально сигналу управления. 
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§ 16.5. ПРИМЕНЕНИЕ ОБРАТНЫХ СВЯЗЕЙ 
ПО ШАРНИРНОМУ МОМЕНТУ 


Автоматической регулировки эффективности управления мо- 
р(но также достигнуть путем применения отрицательной обрат¬ 
ной связи по шарнирному моменту руля. 

При применении рулевых машин с обратной связью по шар¬ 
нирному моменту настройка коэффициента усиления обеспечи¬ 
вается автоматически, так как движущий момент, развиваемый 
Нулевой машиной, уравновешивается шарнирным моментом, мо¬ 
ментом трения и моментом инерционных сил. Моментом инер¬ 
ционных сил и моментом трения можно пренебречь. Тогда урав¬ 
нение движения такой рулевой машины в зоне линейности функ¬ 
ций имеет вид (15.4.10). 

Используя уравнение (15.4.10), в установившемся режиме 
йри постоянном сигнале и' находим 


5 = 



гпш . и _ г *8р 0 к х т х 
г а, к 0 — . - . 

т ш 5 Ѵ /р т ш п 


(16.5.1! 


Подставляя выражение (16.5.1) для о в уравнение движения 
факеты вокруг центра массы относительно угла атаки а, полу¬ 
чаем 


а + с- а ф- ( с а ±с ь 


Шш \ 

1 5 “ I' 

т ш ] 


В установившемся режиме получаем 

Сг к 0 и' . + 


«о 


(с а Шш + с* т,ш) д с а т ш ± с ь т 


(16.5.2) 


(16.5.3) 


Установившееся значение поперечного ускорения в этом случае 
равно: 


ѵА„' а •— 


с* к а 8сІ и’ 


+ 


с п ѵА„ 


( С а т ш ± с а ш”) т с а т ш ±с ь т 


; 16.5.4) 


где учтено в правой части, что А„' = 8сІ дітѵ. Последняя 
формула показывает, что первая составляющая ускорения в пра¬ 
вой части (16.5.4), определяемая управляющим сигналом и', не 
зависит от режима полета. Вторая составляющая обычно мала, 
но зависит от режима полета. Для крестокрылых ракет, у ко¬ 
торых со = 0, вторая составляющая равна нулю. 

Следует заметить, что любая рулевая машина осуществляет 
обратную связь по шарнирному моменту руля. Однако при на¬ 
личии обычной отрицательной обратной связи по углу отклоне¬ 
ния руля обратная связь по шарнирному моменту практически 
не играет роли в силу ее малости. Если же рулевая машина не 
имеет отрицательной обратной связи по углу отклонения руля, 

24* 
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то обратную связь по шарнирному моменту надо учитывать, так 
как она играет основную роль. 

В некоторых случаях, когда собственное демпфирование ра¬ 
кеты мало, целесообразно применение совместно с обратной свя¬ 
зью по шарнирному моменту также обратной связи по угловой 
скорости вращения ракеты, измеренной скоростным гироскопом. 
В этом случае сигнал и ь подаваемый в рулевую машину рас¬ 
сматриваемого продольного канала, имеет вид: 

йі = й' + й г , (16.5.5) 

где и' — управляющий сигнал, зависящий от параметра управ¬ 
ления, и г — сигнал скоростного гироскопа, имеющий в устано¬ 
вившемся режиме вид 

и ѵ = к? Л а а + к т а — к г . (16.5.6) 

ѵ 


Используя таж же, как и выше, для рулевой машины с обратной 
связью по шарнирному моменту уравнение (15.4.10) для уста¬ 
новившегося режима, получим 




т ш 


(16.5.7) 


Подставляя выражения (16.5.6) и (16.5.5) в уравнение движе¬ 
ния ракеты вокруг центра массы, записанное для угла а, полу¬ 
чим 


-г с ь —1я + 


т ш с ъ ко к г А а 

С Ъ — Л- 

т ш ц 


+ 


С а К к ѵ 
дѵ 



і 


== Сд 


(16.5.8) 


Подбором коэффициентов • к г и к 0 можно достигнуть удовлетво¬ 
рительного переходного процесса установления угла атаки на 
всех режимах полета. Для установившегося режима при пренеб¬ 
режении малыми составляющими, зависящими от с 0 и^ ѵ , в этом 
случае получаем формулу 


ѵА/ а = 


с .8(' у кд и 

(с а т'ш ±с ь т а ш -\- с ь к г к 0 5 сЦтѵ) т 


(16.5.9) 


Последняя формула показывает, что управляющее ускорение 
определяется управляющим сигналом и' и практически не зави¬ 
сит от режима поле_Та. 



Глава 17 


СИСТЕМЫ СТАБИЛИЗАЦИИ РАКЕТ 


§ 17.1. ОБЩИЕ ЗАМЕЧАНИЯ О СИСТЕМАХ СТАБИЛИЗАЦИИ 

Стабилизация углового положения ракет заключается в под¬ 
держании заданных углов тангажа, рысканья и крена путем уп¬ 
равления движением ракеты вокруг центра массы. Необходи¬ 
мость в стабилизации продольной оси ракеты (т. е. заданных 
углов тангажа и рысканья) возникает, как мы видели в гл. 11, 
в автономной гироскопической системе управления, которая дол¬ 
жна обеспечить полет ракеты с заданным направлением про¬ 
дольной оси. Задача системы стабилизации состоит в том, чтобы 
возможно быстрее ликвидировать все возникающие случайные 
отклонения осей ракеты от заданных направлений. Стабилиза¬ 
ции ракеты относительно продольной оси, т. е. по крену, обыч¬ 
но применяются в таких случаях, когда каждый руль ракеты 
должен осуществлять управление только в одной определенной 
плоскости. Например, в автономных системах управления раке¬ 
тами самолетной формы важно, чтобы руль высоты осуществ¬ 
лял управление только по высоте. Для этого необходимо под¬ 
держивать угол крена близким к нулю, т. е. необходима стаби¬ 
лизация ракеты по крену, независимо от того, производится 
управление по курсу с помощью руля направления или элеронов. 
В последнем случае система стабилизации поддерживает малый 
угол крена, задаваемый командой управления по курсу. 

В командных системах телеуправления крестокрылыми ра¬ 
кетами обычно важно, чтобы команды управления по двум ка¬ 
налам не «перепутывались», т. е. чтобы команда управления по 
тангажу не исполнялась как команда управления по курсу, и 
наоборот. Это обычно достигается стабилизацией ракеты по 
крену таким образом, чтобы руль высоты всегда осуществлял 
управление по тангажу, а руль направления — по курсу. Отка¬ 
заться от стабилизации -по углу крена ракеты ів этом случае 
можно только, если ввести в бортовую систему управления ра¬ 
кеты дополнительное устройство распределения команд. В ка¬ 
честве такого устройства может быть применен, например,-синус¬ 
но-косинусный вращающийся трансформатор (см. [1], § 3) со ста¬ 
билизированным по крену ротором. Подавая на одну обмотку 
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ротора команду управления по тангажу, а на другую — команду 
управления по курсу, мы получим автоматическое распределе¬ 
ние команд между рулем высоты и рулем направления, неза¬ 
висимо от угла крена. Наконец, стабилизация ракеты по кре¬ 
ну обычно применяется и в системах управления крестокрылы¬ 
ми ракетами по радиолучу с целью стабилизации начала отсче¬ 
та угла визирования, реализуемого с помощью опорного напря¬ 
жения (см. гл. 8). 

Для самонаводящихся ракет, имеющих двухканальную систе¬ 
му управления и управляемых с .помощью рулей, поворотных 
крыльев или реактивной силы, поперечная стабилизация часто 
необходима для ограничения угла или угловой скорости пово¬ 
рота относительно продольной оси, чтобы не нарушать нормаль¬ 
ного функционирования измерителей на ракете. В некоторых 
случаях вместо стабилизации ракеты по крену можно ограни¬ 
читься стабилизацией по угловой скорости 1 %,. Такая система 
поддерживает угловую скорость ш Г| , близкую к нулю. 

Системы стабилизации углового положения ракет являют¬ 
ся автономными и, как правило, с независимыми тремя канала¬ 
ми управления. Основными измерителями служат позиционные 
(трехстепенные) и скоростные гироскопы для измерения углов и 
угловых скоростей соответственно. 

У ракет, имеющих двухканальную систему управления и уп¬ 
равляемых с помощью рулей, поворотных крыльев или боковых 
реактивных сил, система поперечной стабилизации является ав¬ 
тономной, так как свою функцию, состоящую в поддержании 
угла крена равным нулю, заданному постоянному значению, 
или вращению с постоянной угловой скоростью она выполняет 
независимо от них. Это обстоятельство позволяет рассмотреть 
работу таких систем поперечной стабилизации вне связи с ос¬ 
новными каналами управления, тем более, что схемы систем по¬ 
перечной стабилизации являются общими ^ля различных прин¬ 
ципов управления ракетами. 

В схемах ракет самолетного типа с элеронным управлени¬ 
ем система поперечной стабилизации входит в канал, бокового 
управления. В этом случае применяют координированную ста¬ 
билизацию. Система поперечной стабилизации должна обеспе¬ 
чить равенство угла крена ракеты заданному значению, соот¬ 
ветствующему команде управления по курсу. 

Любая система поперечной стабилизации содержит измери¬ 
тели угла крена и угловой скорости ракеты относительно про¬ 
дольной оси. Измерение угла крена производится свободным ги¬ 
роскопом. Измерение угловой скорости может быть произведено 
скоростным гироскопом или гиротронам. В некоторых системах 
применяется интеграционный гироскоп, выдающий сигнал, пред¬ 
ставляющий собой линейную комбинацию угловой скорости » 
интеграла от нее. Кроме того, производную угла крена можно 
получить путем дифференцирования сигнала позиционного (сво- 
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-водного) гироскопа. Для суммирования сигналов измерителей 
используются электрические или механические суммирующие 
устройства. Для усиления сигналов измерителей широкое при¬ 
менение находят усилители релейного типа с линеаризацией, 
магнитные и электронные усилители. Органами управления в 
системах поперечной стабилизации могут быть элероны, аэро¬ 
динамические и газовые рули, работающие в дифференциальном 
'режиме, интерцепторы и реактивные двигатели. 

Управление ориентацией и стабилизацией космических лета¬ 
тельных аппаратов имеет некоторые особенности. Определенная 
ориентация космического орбитального аппарата необходима 
для задания направления корректирующей тяги, для создания 
определенных условий визирования, для задания определен¬ 
ного положения антеннам связи, солнечным батареям. Движе¬ 
ние космического орбитального аппарата относительно любой 
из его осей описывается уравнением второго порядка, имеющим 
нулевые (или близкие к нулю) демпфирующие и стабилизирую¬ 
щие моменты. Однако орбитальный летательный аппарат под¬ 
вержен действию возмущающих моментов. Эти возмущающие 
моменты вызываются несимметричностью действия солнечного 
давления, влиянием градиента гравитационного поля, а также 
импульсными воздействиями из-за столкновения с космическими 
частицами. Кроме того, космическая ракета или орбитальный 
летательный аппарат могут иметь начальную угловую скорость 
вращения при выходе на орбиту. Следовательно, необходима 
специальная система для обеспечения заданной ориентации ап¬ 
парата. Для этой цели необходимы измерители, ориентаторы и 
исполнительные устройства, создающие необходимые управляю¬ 
щие моменты. 

Существует два возможных подхода к управлению ориента¬ 
цией космического аппарата: метод внешних и метод внутренних 
моментов. Метод, использующий внешние моменты, основан ли¬ 
бо на расходовании массы, -либо на взаимодействии с внешними 
полями или давлениями. В последнем случае моменты образу¬ 
ются за счГет давления солнечного света или же путем использо¬ 
вания градиентов окружающих магнитных или гравитационных 
полей. Метод внутренних моментов состоит в создании стабили¬ 
зирующих моментов за счет специальных маховиков, силовых 
гироскопов и других устройств, способных перераспределять мо¬ 
мент количества движения между основной конструкцией лета¬ 
тельного аппарата и вращающимися частями. 

Первый метод обладает тем недостатком, что требует рабо¬ 
чего вещества для выбрасывания, что ограничивает полезное 
время управления. Недостаток второго метода заключается в 
том, что в некоторых случаях при постоянном возмущающем 
моменте может произойти насыщение системы и нарушение нор¬ 
мального функционирования из-за недостаточных стабилизиру¬ 
ющих моментов. 
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'§ 17.2. СИСТЕМЫ ПОПЕРЕЧНОЙ СТАБИЛИЗАЦИИ ЛИНЕЙНОГО ТИПд 

Рассмотрим линейную систему поперечной стабилизации, в 
состав которой входят интеграционный гироскоп и пневматиче¬ 
ская рулевая машина с жесткой обратной связью по углу от¬ 
клонения руля. 

При повороте ракеты вокруг продольной оси интеграци¬ 
онный гироскоп выдает сигнал, линейно зависящий от угловой 
скорости и интеграла от нее. Сигнал получается в виде 

угла отклонения рамки, с которой связана струйная трубка. 
Струйная трубка и воздушный приемник являются усилитель¬ 
ными элементами. Чтобы интеграционный гироскоп и рулевая 
машина .в момент пуска ракеты находились в нейтральном поло¬ 
жении, применяют арретирующее устройство. 

Угол поворота струйной трубки рулевой машины опреде¬ 
ляется уравнением работы интеграционного гироскопа, которое 
при пренебрежении инерционностью имеет вид: 

I 

рі = а \ со*, сіі + д^ Хі 4 - Х г , (17,2.1) 

о 

где а и Ь — постоянные коэффициенты, зависящие от конструк¬ 
ции гироскопа; ш*, — угловая скорость вращения ракеты во¬ 
круг оси Хи X] — ошибка измерения. 

Уравнение работы рулевой машины пневматического типа в 
зоне линейности характеристик запишем в виде 

+ В,. (17.2.2) 

Движение ракеты вокруг продольной оси описывается урав¬ 
нением 

+ а хх ѵ х , + а ху р + а х р ,3 = - а хЬ о + Х і% • (17.2.3) 

где А 2 — возмущающий момент, поделенный на момент инер¬ 
ции ракеты относительно оси Х\. К основным возмуіцающим мо¬ 
ментам, обозначенным здесь через Х 2 ', относятся момент косой 
обдувки и аэродинамический момент, возникающий в силу про¬ 
изводственной асимметрии р'акеты. В уравнении (17.2.3) величи¬ 
на а х $$ получается за счет момента естественной поперечной 
устойчивости, пропорционального углу скольжения ракеты. Этот 
момент достигает существенного значения только для ракет са¬ 
молетной аэродинамической формы с крыльями, имеющими по¬ 
перечное V. Он обеспечивает стабилизацию оси у\ в верти¬ 
кальной плоскости, если отсутствует скольжение ракеты. При 
полете же ракеты со скольжением возникающий момент оказы¬ 
вается дестабилизирующим и стремится накренить ракету. По¬ 
этому управляемые ракеты выполняются, как правило, нейт¬ 
ральными (а д .р = 0). Усчитывая вышесказанное, уравнение дви¬ 
жения ракеты (17.2,3)' принимает форму 

Д а .хх “>*. = — а. х ь 8 + Хо, 


( 17,2 4 ) 



где Х 2 ' — Х 2 — а х Ѵ $‘ Записанная система уравнений (17.2.1), 
^ 17.2.2) и (17.2.4) даёт возможность изучить процесс стабилиза¬ 
ции угловой скорости «у,-,, пользуясь обычными методами ли¬ 
нейной теории автоматического управления (см. [1], § 4.6, 4.7, 6.6 
и 6.7). 

Системе уравнений (17.2.1), (17.2.2) и (17.2.4) соответствует 


структурная схема, изображенная на рис. 17.2.1. 

Полагая Х х — Х 2 =0, а величины а хЬ и а хх постоянны¬ 
ми и размыкая систему по ш Хі , получим разомкнутую систему, 
передаточная функция которой ФДХ) равна: 


Фі (>•)=- 


'. 1-8 


к (а 4- Ш 


( 17 . 2 . 5 ) 


(Г X + 1 ) (X 2 4 - а хх X) 

Построив логарифмические амплитудную и фазовую частот¬ 
ные характеристики, оценим запасы устойчивости при заданных 
параметрах или выберем параметры к, а, Ь, обеспечивающие не¬ 
обходимые запасы устойчивости и качество переходного процес¬ 
са (см. [1], § 6.6 и 6.7). 

Как следует из вида передаточной функции Ф, (X), содержа¬ 
щей интегрирующее звено в прямой цепи управления, система 
является астатической первого порядка. Она обеспечивает ста¬ 
билизацию нулевой угловой скорости вращения (со*, = 0 ) при 
постоянном возмущении. 

Для выбора оптимальной системы стабилизации при учете 
случайных возмущений необходимо воспользоваться теорией оп¬ 
тимальных линейных динамических систем ([1], § 15.5, [18]) или 
приближенным способом определения параметров к, а, Ь на ос¬ 
нове критерия точности. Воспользуемся последним способом. 



Рис. 17.2.1 

Для этого предварительно получим формулы для оценки точно 
сти системы стабилизации. Точность поперечной стабилизации 
ракеты зависит от случайных возмущений, характеризуемых 
ошибкой измерения Х х и приведенным моментом X./. 

Исключая из уравнений (17.2.1), (17.2.2) и (17.2.4) проме¬ 
жуточные переменные и считая коэффициенты а хх и а хі по¬ 
стоянными, получим уравнение, определяющее угловую ско¬ 
рость «г, ,: 

! Тр г + ( Та хх + 1 )р 2 + (а хх + а л Щ р + а хЪ ка ] « Гі = 

= — а д5 крХ х 4- (Тр + 1) рХ 2 . (17.2.6) 
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Из уравнения (17.2.6) следует, что систематическая ошибка 
стабилизации ракеты по угловой скорости не возникает при по¬ 
стоянных математических ожиданиях случайных возмущений 
Х\ и Х%'. Однако при стабилизации нулевой скорости ракеты 
(а> Хі == 0 ) вокруг оси Хі угол крека 7 может изменяться. 

Связь между углом крена 7 и угловыми скоростями ракеты 
при малом угле крена 7 определяется уравнением 

Т = «Ц, — °>у, іё (17.2.7) 

Только при угле тангажа й, равном или близком нулю, при ста¬ 
билизации нулевой угловой скорости <%, обеспечивается ста¬ 
билизация ракеты на нулевом или постоянном угле крена, за¬ 
висящем от начального угла крена в момент пуска ракеты. 

Случайная составляющая момента Х 2 при полете в возду¬ 
хе определяется главным образом косой обдувкой корпуса раке¬ 
ты. Этот момент практически можно считать стационарной слу¬ 
чайной функцией времени. Случайная составляющая ошибок 
измерения Х { , зависящая от внутренних шумов измерителей, 
приближенно также может рассматриваться как стационарная 
случайная функция времени, не связанная, с Х 2 . При этих до¬ 
пущениях дисперсия ошибки в стабилизации угловой скорости 
ракеты о>«•, вычисляется по формуле 
°° 

в1 х ~ [ (^5^ ш2 5д,( и) ) + | Т (і‘ о) 2 + /а>| 2 $д а (о>)) і Ф(Д») | 2 Л, (17.2.8) 

— со 

где 

Ф (До) =-—-------- , 

Т (До) 3 4- ( Та хх + I) (іш) 2 4 (а хх 4 а хЬ акЬ) іа> 4 а хЪ ка 

5 Л -,(ш) и 5 д,(ю) — спектральные плотности случайных воз¬ 
мущений X і и Х 2 соответственно. 

Задаваясь допустимым значением дисперсии 'ошибки стаби¬ 
лизации угловой скорости ракеты, по формуле (17.2.8) можно 
определить оптимальные параметры к, а, Ь системы. 

Следует заметить, что фактические параметры ракеты а хЬ , 
а хх зависят от режима полета. В силу этого процесс стабили¬ 
зации и оптимальные параметры системы при аэродинамической 
стабилизации будут зависеть от* режима полета. Обычно рас¬ 
сматривают наиболее тяжелый режим стабилизации (большая 
высота полета при аэродинамической стабилизации) и для этого 
режима определяют оптимальные параметры системы. 

Для некоторых ракет, к которым относятся самонаводящие- 
ся ракеты, не требуется обязательная стабилизация по крену, но 
желательно ограничение угловой скорости вращения относи¬ 
тельно оси 4 . При аэродинамическом управлении это может 
быть осуществлено с помощью ролеронов [49]. 

Ролерон (рис. 17.2.2) представляет собой плоский ротор ! 
с лопастями, помещенный в обойму 2. Обойма является рулем- 
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Ілероном, закрепленным в крыле или хвостовом оперении раке¬ 
ты (рис. 17.2.3) так, что ось вращения обоймы перпендикулярна 
|)си Ху и параллельна оси г ] или у\. Под действием набегающе¬ 
го потока воздуха ротор получает вращение с достаточно боль¬ 
шой угловой скоростью. Ротор имеет две степени свободы от¬ 
носительно корпуса ракеты: вращение относительно своей оси в 



Рис. 17.2.2 



обойме и поворот относительно корпуса ракеты вместе с обой¬ 
мой. Таким образом, ролерон по существу является двухстепен¬ 
ным гироскопом с некоторым кинетическим моментом К, пер¬ 
пендикулярным плоскости обоймы-рамки. До тех пор, пока 
ракета не запущена, ролероны удерживаются стопорами, а рото¬ 
ры имеют небольшие обороты. После запуска ракеты ролероны 
освобождаются, скорость вращения роторов достигает 40—50 
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тысяч оборотов в минуту. При вращении ракеты относительно 
оси х, с угловой скоростью ш. Ѵі возникает гироскопический мо¬ 
мент ‘ М г = К^ х ,, под действием которого ролероны прецес¬ 
сируют. Поворот ролеронов относительно осей аа (рис. 17.2.2) в 
набегающем потоке воздуха сопровождается появлением аэро¬ 
динамических сил, создающих момент относительно оси х л . 
Этот момент тормозит вращение ракеты и уменьшает угловую 
скорость и)*, . 

Рассмотрим действие ролеронов. Отклонение ролеронов про¬ 
исходит под действием их гироскопических моментов до тех пор, 
пока шарнирный момент ролерона М ш не уравновесит гироско¬ 
пический момент М ѵ . Из условия равенства Этих моментов оп¬ 
ределим угол отклонения ролерона 8 : 


Кш х 


5 р / р 9 т° ш 

Подставляя выражение для угла отклонения 
(17.2.9) в уравнение (17.2.4), получаем 

а хЬ К 


+ 




= X'. 


(17.2.9) 

ролерона 

(17.2.10) 


Из уравнения (17.2.10) следует, что при наличии только началь¬ 
ных возмущений величина угловой скорости <о ж , затухает и 
стремится к нулю. Длительность переходного процесса ликви¬ 
дации начальной угловой скорости зависит от величины коэф¬ 
фициента при ш Хі , а он увеличился при применении ролеронов. 
Следовательно, переходный процесс стал менее длительным. 
Кроме того, изменяются ошибки стабилизации угловой скоро¬ 
сти под действием внешнего возмущения. При стационарном ре¬ 
жиме полета ракеты, когда можно считать а хх , а хі ,' т ! ш , ^ по¬ 
стоянными и при постоянном или медленно меняющемся сред¬ 
нем значении возмущения, уравнение (17.2.10) дает возможность 
определить математическое ожидание установившейся угловой 
скорости вращения 


т Юх = — .■ (17.2.11) 

' а хх К Ч'Пш + а хЬ К 

Средняя скорость вращения ракеты зависит от величины ма¬ 
тематического ожидания возмущающего момента, а также от 
параметров ролеронов и ракеты. Дисперсия угловой скорости «г, 
ракеты в этом же установившемся режиме в предположении ста¬ 
ционарной случайной функции внешнего возмущения вычисляет¬ 
ся по формуле 


О, = — 

‘ ^ а- 


Д- о» 2 


С?ш, 


где а = а хх + К а хЪ ;5 ѵ І р дт' ш . 


(17.2.12) 
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§ 17.3. НЕЛИНЕЙНАЯ СИСТЕМА ПОПЕРЕЧНОЙ СТАБИЛИЗАЦИИ 

Система поперечной стабилизации с нелинейной электромаг¬ 
нитной рулевой машиной проста в конструктивном отношении. 
На рис. 17.3.1 изображена принципиальная схема системы попе¬ 
речной стабилизации. Система содержит позиционный Г] и ско¬ 
ростной Г 2 гироскопы, двухпозиционное поляризованное реле Р 0 , 
контакты которого управляют силовыми реле Р[ и Рг, которые 
в свою очередь управляют электромагнитами рулей стабилиза¬ 
ции. На обмотки поляризованного реле подаются напряжения с 
гироскопических измерителей: напряжение ы ь пропорциональ¬ 
ное углу крена, и напряжение и 2 , пропорциональное угловой 
скорости ракеты <в, Ѵі . 

При появлении угла крена или угловой скорости реле сраба¬ 
тывает, замыкая одну пару своих контактов. При этом сраба¬ 
тывает одна пара электромагнитов, отклоняя рули и создавая 
постоянный момент М 0 относительно оси Х\, направленный в сто¬ 
рону уменьшения угла крена. 

Если не вводить в систему управления скоростной гироскоп,, 
то, вследствие запаздывания в срабатывании реле и электромаг¬ 
нитов рулей за- счет конечной величины токов срабатывания ре¬ 
ле и электромагнитов, момент перекладки рулей будет отставать, 
от момента изменения знака угла крена. Это запаздывание, а 
также постоянство восстанавливающего момента М 0 , не зави¬ 
сящего от угла крена и угловой скорости «о*,, вызывают пере¬ 
регулирование в положении ракеты и в конечном счете автоколе- 
бзния относительно нулевого угла крена. Амплитуда автоколе¬ 
баний может принимать недопустимо большое значение. 
Для уменьшения амплитуды автоколебаний ракеты в управляю¬ 
щий сигнал вводится сигнал, пропорциональный угловой скоро¬ 
сти «о*,, измеряемой скоростным гироскопом. Это позволяет не¬ 
только уменьшить амплитуду автоколебаний, ко также повысить, 
их частоту и существенно уменьшить время переходного процес¬ 
са установления автоколебаний при наличии начального возму¬ 
щения. 

Рассмотрим уравнения работы системы поперечной стабили¬ 
зации. Пренебрегая инерционностью скоростного гироскопа 
уравнения измерителей запишем в виде 

= «2 = «•>*,- ' (17.3.1) 

Суммарные ампер-витки реле Р 0 пропорциональны величине 

о = к 3 я, + к, и 2 .. (17,3.2) 

Зависимость угла отклонения элеронов от суммарного сигнала 
0 реле Р 0 выражается нелинейным уравнением. Причем в си¬ 
лу того, что реле Р 0 является чувствительным двухпозиционным 
поляризованным, можно считать его идеально работающим, т. е. 
обладающим идеальной релейной характеристикой. В последу- 
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ющих цепях силовых реле и электромагнитов, включаемых на 
постоянное напряжение, следует уч-есть только время движения 
контактов и элеронов некоторым значением .времени залазды- 
вания ѵ Таким образом, примем уравнение рулевой машины в 
виде 

5 = 8 тах 5§П 3 [І - х). (17.3.3) 

Присоединяя к уравнениям (17.3.1) — (17.3.3) уравнение дви¬ 
жения ракеты вокруг оси х { в форме (17.2.4) и уравнение связи 
<в Г] и 7 , получим 

+ а хх ® ,, == - а х 8 о + Х 2 , 
ь = — т), (17.3.4) 

3 = к (7+ Тш Хі ), + Шу, &, 

где к == к г к 2 , Г = к 2 к 4 /кі к 3 . 

Полагая а ]к = г и учитывая, что 5§па=$§п кг — 5 §П 2 , 
приведем систему (17.3.4) к виду 

7 + а х.х 7 — ~~ а хъ ° + А'з, ^ 

5 = 5еП2(/-ф (17.3.5) 

2 = т + Г 7 + Т ш Уі 1§ О, 

где X — Х 2 — а хх ш Уі & -р <в Уі Э/соз 2 0. 

Расчет системы поперечной стабилизации по полученным 
уравнениям прежде всего сводится к подбору параметров, обес¬ 
печивающих малую амплитуду автоколебаний крена (менее 
1 — 2 °) и малое время переходного процесса установления авто¬ 
колебаний. 4 

В рассматриваемой системе, находящейся под действием 
случайных и неслучайных возмущений X и 7® у , &, в уста¬ 
новившемся режиме возможны смещенные несимметричные ав¬ 
токолебания. Для их определения без учета случайного возму¬ 
щения целесообразно воспользоваться приближенным методом 
гармонической линеаризации (см. [1], § 8.4, 10.6), с учетом слу¬ 
чайного возмущения — методом совместной гармонической и 
статической линеаризации (см. [і], § 8 . 6 , 10.7). 

Рассмотрим более простой случай отсутствия внешнего воз¬ 
мущения Л о' и малого угла тангажа, когда можно пренебречь 
всеми внешними возмущениями. Уравнения (17.3.5) в этом слу¬ 
чае принимают форму 

7 + а лх 7 = — а хЯ 

8 = г пш 2 (І — Т), (17.3.6) 

г гг т 4 -Т-'. 
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Для отыскания амплитуды и частоты автоколебаний в соответ¬ 
ствии с методом гармонической линеаризации положим 


2 — 2* 5ІП 


(17.3.7) 


г де 2 * и о>* — искомые амплитуда и частота автоколебаний. 
Согласно способу гармонической линеаризации второе уравне¬ 
ние (17.3.6) приближенно представляется в форме 


дг + 


(Чпах<7_ 


(17.3.8) 


где коэффициенты ^ и ц' зависят от вида нелинейности. Для 
рассматриваемого нелинейного релейного элемента с временным 
запаздыванием эти коэффициенты равны: 

4 4 

<7 = —- С05о)*т, =- -ЗІП(0*т. (17.3.9) 

-г* иг* 

Система уравнений (17.3.6) теперь принимает вид: 


(Р 2 + а*хР)7 = - а яЬ Ь, 



г = (1 л Тр) 


(17.3.10) 


Исключив из этих уравнений переменные і и 8, получим при 
постоянных а хх и а хЬ уравнение для г: 




ТЪ тах “>1 ? , )р 2 + (° ) *+7' 8 о, а х и >1 ?“>* + ш 1°тах<7')Р + 


(17.3.11) 

где 7[ — 1 О-хх > °’і ~ а ль! а '\х • 

Применим условие существования автоколебательного режима. 
Это условие состоит в том, что соответствующее линейному 
дифференциальному уравнению с постоянными коэффициен¬ 
тами характеристическое уравнение должно иметь чисто мни¬ 
мый корень /со* . Записав это условие и раздеЛив в получен¬ 
ном уравнении действительную и мнимую части, получим 

Зтзх< 0 , (<7 - 7у со*) — Г, Ш* 2 = 0, 1 П 7 . 3 Л 2 ) 

ОшахОД (д' + Тд “>*) - 1 - °>* = 0. / 

Система уравнений (17.3.12) совместно с равенствами (17.3.9) 
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служит для определения величин 2 * и <«* . Подставляя выра¬ 
жение (17.3.9) для ^ н д' в уравнения (17.3.12), .получим 

— т — (С05<ѳ*т4- Т со* ЗІП т*т) 
тс 2* 

- ^"' т3к ~ (ЗІП со* т — Т со* СОЗ со* т) 
тс 2* 


= Г, СО* 


со . 


(17.3.13) 


Исключив из этих уравнений г*, получим следующее уравнение 
для определения частоты со*: 


1 + 7Т, со* 2 

(от СО ■ X = —-- 

6 ( Г, — Т) СО* 


(17.3.14) 


Уравнение (17.3.14) следует решать методом последовательны', 
приближении или графически. 

Для определения амплитуды автоколебаний г * можно вос¬ 
пользоваться любым из уравнений (17.4.13) после того как оп¬ 
ределена частота со* . Более простое выражение для 2 * можно 
получить, если исключить зіп <»* т и созсо*х из этих уравне 
ний: 


2 * 


4 о тах • 
Л со* 


- 1 4- рщ* 2 ]12 

ГТтѵ ^ 2 


(17.3.15) 


Амплитуда автоколебаний угла крена у* теперь может быть 
определена из последнего уравнения (17.3.10) 


V 1 + Т 2 со* 2 


(17.3.16) 


Подставляя в правую часть этого равенства выражение для 2 "' 
получим 




_4 

тс 


№. 


] ■ 1 Г , 2 Ш* 


(17.3.17) 


Введение в сигнал управления угловой скорости «ь Гі позво¬ 
ляет резко повысить частоту автоколебаний со*. Это%в свою 
очередь, как следует из формулы (17.3.17), приводит к умень¬ 
шению амплитуды автоколебаний 7 * . Методом подбора мож¬ 
но из уравнений (17.3.14) и (17.3.17) найти приемлемую вели 
чину коэффициента Т. Как указывалось выше, постоянная ' 
влияет также на характер переходного процесса. При достл- 
.-очно большом значении Т переходный процесс может превра- 
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титься из колебательного в апериодический. Способ гармониче¬ 
ской линеаризации не позволяет определить параметры, харак¬ 
теризующие переходный процесс, и, в частности, время переход¬ 
ного процесса. На основании более точных исследований методом 
фазовой плоскости Г. С. Поспеловым предложена рекоменда¬ 
ция по выбору 7, при котором время переходного процесса по¬ 
лучается минимальным 

Т = 7*, (1 - Іп 2-е- Ѵл). (17.3.18) 

Пример 17.3.1. Определить параметры автоколебаний в 
угле крена для ракеты, имеющей следующие данные: /** — 
= 1,8 кгмсек 2 , М о = /7/"-ѵ, 8аІ =9 кгмсек, Мо = 45 кгм, т = 

X X 

= 0,02 сек. Система стабилизации имеет вид, изображенный на 
рис. 17.3.1. 

Определим параметры Т х и <м,? т ах: 

/ М 

т \ = ~~~ = 0,2 сек, ю, 8 и„ = ^ = 5 І/«ж. 





Рис. 17.3.1 


Случай 1. Система поперечной стабилизации не имеет ско¬ 
ростного гироскопа (7 = 0). Уравнение для определения часто¬ 
ты автоколебаний имеет «мд 


{§0,02 ш* 


1 

0,2<і)* ‘ 


Решая его графически, получим ш* - 15,5 1 /сек. 

ц С. Пугачев и лп. 
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Амплитуда автоколебании у* равна: 

т * = Л - -= = 0,128 рад. 

‘ 7Г ш* \/ (Г, о >*) 2 + 1 

Случай 2. Система поперечной стабилизации имеет скорост¬ 
ной гироскоп (Т ~г~ 0). Постоянную Т выберем согласно (17.3.18) 

7= 0,2 (1 - е- ол 1п 2) =* 0,074 сек. 

Уравнение для определения частоты автоколебаний следующее; 


1 ^ 0 , 02 ( 1 )* •= 


0,074-0.2-ю* 2 + 1_ 
-- 0.074-ш* + 0,2 


Решая его графически, получим со* = 75 1 сек. 
автоколебаний у* з этом случае равна: 


Амплитуда 


* 751/'(0;2-75?-:- 1 


0,56- ІО -2 рад. 


Таким образом, введение сигнала скоростного гироскопа позво¬ 
ляет -в 20 раз снизить амплитуду автоколебаний и ,в 5 раз увели¬ 
чить их частоту. 

При учете внешних не случайных возмущений, действующих 
на ракету, расчеты несколько усложняются и приводят к появ¬ 
лению постоянной или медленно меняющейся составляющей в 
угле крена. Наличие случайного возмущения стационарного ти¬ 
па снижает амплитуду автоколебаний, а при высоком уровне 
стационарных высокочастотных помех возможен срыв автоколе¬ 
баний. При этом угол крена изменяется случайно, а величина 
отклонения от среднего значения может быть оценена диспер¬ 
сией отклонения методами, изложенными в [1], § 10.7. 

§ 37.4. ПРИМЕНЕНИЕ НЕЛИНЕЙНЫХ КОРРЕКТИРУЮЩИХ ЦЕПЕЙ 
В СИСТЕМАХ СТАБИЛИЗАЦИИ РАКЕТ 

Существенное уменьшение времени переходного процесса и 
перерегулирование при стабилизации ракеты относительно свя¬ 
занных осей можно получить .путем применения нелинейных за¬ 
висимостей углов отклонения рулей от управляющих сигналов 
стабилизации, подаваемых -в рулевые машины. Рассмотрим си¬ 
стему поперечной стабилизации ракеты с использованием пози¬ 
ционного гироскопа для измерения угла крена у, скоростного 
гироскопа для измерения угловой скорости «о, и рулевой ма¬ 
шины с жесткой отрицательной обратной связью. Уравнение 
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движения ракеты вокруг продольной оси принимаем в форме 
(17.2.4). Уравнение рулевой машины примем в форме уравне¬ 
ния инерционного звена первого порядка. Предполагая, что из¬ 
мерители и рулевая машина работают в зоне линейности своих 
характеристик, запишем уравнения системы стабилизации и 
движения ракеты в форме 


Ч- а хх ш. Ѵі = — а хі о + Х 2 '< 

ТЪ + о = ки', 

II СІ 2 йу’ 

Щ — к\ у , іі 2 -р 2С Г »> г Ш, Ч - ® г " ~ Иг <0 .ѵ, , 

®дг, = 7 - 


■ ( 17 . 4 , 1 ) 

і 


где — собственная частота скоростного гироскопа; С г — ко¬ 
эффициент демпфирования измерителя. 

Сигнал стабилизации и', подаваемый в рулевую машину, 
формируется из преобразованных сигналов гироскопических 
измерителей. Преобразование сигналов измерителей произво¬ 
дится специальными нелинейными корректирующими цепями, 
обладающими коэффициентами усиления от и а 2 . Коэффициенты 
аі и 02 — переменные и зависят от величины преобразуемых сиг¬ 
налов. Законы изменения этих коэффициентов, например, могут 
быть следующими: 

а, = а, в Ч-й„ -,’і, а-2 =■ а 20 + а 21 1| (17.4.2) 

или а, ™ а,о + а, л у 2 , о 2 — о ю + а 21 <и х , ■ (17.4.3) 

Коэффициенты аю, а- 2 о, Он, «гі являются постоянными величина¬ 
ми. Исследование такой системы показывает, что переходный 
процесс е ней практически не имеет перерегулирования и близок 
к апериодическому. Время переходного процесса в системе с не¬ 
линейно изменяющимися коэффициентами усиления по сравне¬ 
нию с оптимальной по длительности переходного процесса ли¬ 
нейной системой удается уменьшить более чем в два раза. Уста¬ 
новлено, что в такой нелинейной системе качество переходного 
процесса практически нс зависит от начальных условий. При 
этом несколько лучше по всем показателям закон изменения 
коэффициентов а л и а 2 в функции квадрата сигнала по сравне¬ 
нию с законом изменения в функции модуля сигнала. 

Аналогично может быть устроена система стабилизации 
продольной оси ракеты по заданному программному направле¬ 
нию &, . При использовании в системе позиционного гироскопа 
для измерения отклонения тангажа ракеты 11 от программного 
значения, скоростного гироскопа, измеряющего и рулевой 
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машины с жесткой обратной связью линеаризованные уравне¬ 
ния продольного движения ракеты при малых углах крена и 
рысканья имеют вид: 

1 

«4, -г С 1 г2 ш г , + а г і а а га а = а гй — а гЬ о, 

То = ки , 

и'= а, н, + а, и„ и, = *! А,, Д, = 0 —» 0 , I ( 17 . 44) 

и г + 2: г ш г и 2 4~ ш Г 2 и., = Р г <*>*,, & -= <о гі , 

іі = Ь + а, б = А г а-— • 



Рис. 17.4.1 

После «выполнения преобразований исключения переменны. ѵ 
<о г ,, Д, О и а система уравнения принимает «вид: 

» + ЬЛ + Ъ х Ь = — а, 5 (4 а о : 6) 4- о,. 

Го + 6 = ки', и х — к х (І1 — 0 П ), 

*2 = я«4-а«4-Д«. 8і-=^«а г »4- а* 0 —«г«4т~ а 4 4г)’ 

«■' — ау и, -г а 2 « 2 , + 2 С Г » г /4 4- 1 , ѵ 2 « 3 = и- 4 

4 = + “На- 
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Если принять закон изменения коэффициентов а у и а 2 в форме 
(17.4.2), то структурная схема системы продольной стабилизации 
принимает форму, изображенную на рис. 17.4.1. 

Рассматриваемый нелинейный закон изменения коэффици¬ 
ентов усиления обеспечивает хорошую инвариантность динами¬ 
ческих свойств ракеты при изменении ее характеристик в до¬ 
вольно широком диапазоне. В целом рассмотренная система 
значительно превосходит линейную той же схемы с постоянными 
параметрами и мало отличается от нелинейной оптимальной 
по быстродействию. 



Глава 58 


СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ ПОЛЕТОМ РАКЕТ 


§ 18.5. СИСТЕМЫ ПРЯМОГО САМОНАВЕДЕНИЯ 

Система управления полетом ракеты является сложным 
комплексом электромеханических, электронных, пневматических, 
механических, оптических и радиотехнических приборов и уст¬ 
ройств. Она содержит измерители параметров управления и эле¬ 
ментов движения ракеты, усилители, сумматоры, фильтры, пре¬ 
образующие элементы и рулевые машины. В предыдущих главах 
были рассмотрены отдельные составные части систем управле¬ 
ния и их уравнения. В гл. 15 в достаточно общей форме была 
описана структура любой системы управления и сформулирова¬ 
ны уравнения ее работы, т. с. закон управления. В этой главе мь. 
рассмотрим типовые конкретные системы управления различных 
классов, их уравнения и структурные схемы. Обратимся прежде- 
всего к системам самонаведения. 

Система самонаведения представляет собой комплекс борте¬ 
вой аппаратуры ракеты, формирующей сигналы управления 
соответствии с уравнениями идеальных связей и отклоняющей 
рули ракеты. Структура систем самонаведения и форма законов 
управления чрезвычайно разнообразны. Разнообразие систем са¬ 
монаведения определяется главным образом составом измерите¬ 
лей и принятым методом наведения в различных конкретны', 
случаях. Системы самонаведения включают измерители относи¬ 
тельных координат цели и ракеты и их производных. Такими из¬ 
мерителями являются координаторы цели, рассмотренные 
в гл. 4, 5 и 6. Измеряемые ими величины, как мы видели, чаете 
являются непосредственно параметрами управления. 

Однако в некоторых случаях для формирования параметре -: 
управления используются также сигналы других измерителей, о 
частности, гироскопических измерителей углового положения 
ракеты относительно некоторой заданной системы отсчета, В 
таких случаях параметры управления формируются по сигна¬ 
лам измерителей путем соответствующих .вычислений. Кроме 
этих измерителей, в системе самонаведения используются также 
измерители угловых скоростей вращения ракеты относительно 
связанных осей (скоростные гироскопы или гиротроны), измерю 
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тели угла крена (позиционный гироскоп) и измерители уско¬ 
рения ракеты в проекциях на оси связанной системы координат 
(акселерометры). Для формирования управляющих сигналов, 
подаваемых в рѵлевые машины, применяют различного рода 
суммирующие усилители и фильтры. В целом система самонаве¬ 
дения может иметь от одного до трех каналов управления в за¬ 
висимости от конструктивной схемы ракеты и принятого спосо¬ 
ба управления. При одноканальной или двухканальной систе¬ 
мах управления отсутствует система поперечной стабилизации. 
При одноканальной системе управления имеется один канал уп¬ 
равления рулем, но ракета должна вращаться с постоянной 
угловой скоростью и стабильность этой угловой скорости долж¬ 
на поддерживаться специальными средствами. При двухканаль¬ 
ной системе управления также отсутствует система поперечной 
стабилизации и оба канала являются основными каналами 
управления. Одноканальные и двухканальные системы само¬ 
наведения целесообразно применять для осесимметричных или 
крестокрылых ракет. Наконец, трехканальные системы управ¬ 
ления ѵ осесимметричных (или крестокрылых) ракет 
имеют два каната управления, а третий канал ис¬ 
пользуется для поперечной стабилизации ракеты относительно 
осп Х\. Для ракет с плоской аэродинамической симметрией все 
три канала могут быть использованы для управления полетом 
центра массы. 

Рассмотрим структуру систем самонаведения. При наведе¬ 
нии на малоподвижные цели главным образом крылатых ракет 
классов «воздух—земля» и «земля—земля», а также «воздух - 
корабль» и «корабль—земля» .применяется наиболее простая 
система прямого самонаведения. Она, как правило, содержит 
координатор цели, жестко закрепленный на ракете так, что ось 
координатора цели совпадает с осью Х\ ракеты или ей парал¬ 
лельна. Кроме того, как указывалось в гл. 15, для получения хо¬ 
рошего качества управления и независимости управляющих сил 
от режима полета могут быть применены измерители угловых 
скоростей ракеты и поперечного ускорения з проекциях по свя¬ 
занным осям. Осесимметричные крестокрылые ракеты имеют два 
одинаковых канала управления и независимый канал попереч¬ 
ной стабилизации. Последний может отсутствовать, если ракета 
достаточно медленно вращается. Так как каналы управления у 
крестокрылых ракет идентичны, то рассмотрение одного канала 
вполне характеризует систему. Для одного канала, например 
продольного, при наличии поперечной стабилизации теоретиче¬ 
ское выражение параметра управления имеет вид 

Л 1= = а -Й. (18.1.1) 

Измерение параметра управления производится непосредствен¬ 
но координатором цели, как показано в гл. 4, который можно 
рассматривать как апериодическое звено. Следовательно, изме- 
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ренное значение параметра управления определяется уравне¬ 
нием 

(7> + І)Л, и = *кѴ (18.1,2) 

Сигнал координатора, как известно из гл. 15, обычно подвер¬ 
гается преобразованию с целью фильтрации помехи и введения 
производной. Сигнал на выходе этого устройства Д„ определя¬ 
ется уравнением 

(Т г р+ 1) 4 В — к х (г г р + 1) Д ІИ . (18 1.3) 

Так как при операции дифференцирования сигнала Д 1и вво¬ 
дится в неявном виде производная угла &, то часто дополни¬ 
тельного измерителя угловой скорости <%, не требуется. Если 
управление полетом ракеты производится при помощи виброру¬ 
лей или интерцепторов, то можно не вводить в .систему управле¬ 
ния никаких других измерителей и вырабатывать команду не¬ 
посредственно в зависимости от преобразованного параметра 
управления Д в . В этом случае уравнения исполнительных уст¬ 
ройств имеют вид 

« в = ф в (Д в Ѵ, о в = ц в , (18.1.4) 

где функция ф в имеет вид, изображенный на рис. 14.1.1. 

Уравнения (18.1.1) — (18.1.4) представляют собой полную 
систему уравнений одного канала системы прямого самонаведе¬ 
ния с безынерционной рулевой машиной, работающей в вибра¬ 
ционном режиме. 

Как показано в гл. 15 и 16, для осуществления автоматиче¬ 
ской регулировки интенсивности работы рулей целесообразно 
вводить в систему управления отрицательные обратные связи 
измерителей поперечных составляющих ускорения ракеты или 
шарнирных моментов рулей. В случае применения отрицатель¬ 
ной обратной связи измерителя поперечного ускорения вво¬ 
дится дополнительная измеряемая величина равная при 

аэродинамическом управлении (для канала руля высоты) 

ш 2 — ѵА л ' а. (18.1.5) 

Акселерометр является колебательным звеном и его поведение 
описывается уравнением 

[р 2 + 2С Я <■»а Р +• ®а) и а = $а ѵА * (18.1.6) 

Если управление ракетой производится при помощи обычно¬ 
го аэродинамического руля, приводимого в действие рулевой ма¬ 
шиной с жесткой отрицательной обратной связью по углу откло¬ 
нения руля, то в систему управления необходимо ввести измери¬ 
тель положения руля (например, потенциометр), который изме¬ 
ряет угол отклонения руля практически безынерционно. В таком 
случае выходной сигнал измерителя отклонения руля выражает¬ 
ся формулой 

Щ = 4 5. (18.1.7) 



Сигнал управления в рассматривае¬ 
мом случае определяется уравнением 

«„ = ^в А в + «■« —«а • ( 18 . 1 . 8 ) 

Заметим, что при наличии отрицатель¬ 
ной обратной связи по поперечному 
ускорению жесткая отрицательная об¬ 
ратная связь в рулевой машине по от¬ 
клонению руля может отсутствовать. 
Уравнение рулевой машины с учетом 
постоянного запаздывания г запи¬ 
шем в виде 

3 = ?(и в (*-х)). ( 18 . 1 . 9 ) 

Уравнения (18.1.1) — (18.1-3), (18.1.5) — 
(18.1.9) представляют собой полную 
систему уравнений одного канала си¬ 
стемы прямого самонаведения. На 
рис. 18.1.1 изображена структурная 
схема этого канала. 

Метод прямого самонаведения 
принципиально может быть аппара- 
турно реализован и несколько другим 
способом, со стабилизацией углового 
положения ракеты. Практически такой 
способ получается в том случае, когда 
направление продольной оси ракеты 
стабилизируется при помощи гироско¬ 
пических приборов, а изменение на¬ 
правления полета осуществляется пу¬ 
тем подачи управляющего сигнала, 
зависящего от параметра управления, 
на перемещения основания или потен¬ 
циометра гироскопа. 

§ 18.2. СИСТЕМЫ САМОНАВЕДЕНИЯ 
С УПРЕЖДЕНИЕМ 

Системы самонаведения с упрежде¬ 
нием основаны на методах наведения 
ракеты в некоторую упрежденную точ¬ 
ку на продолжении траектории цели. 
К таким распространенным методам 
относится прежде всего метод парал¬ 
лельного сближения и его разновидно¬ 
сти, а также метод наведения в вычис- 
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Рис. 18.1.1 








ленную точку встречи ракеты с целью.' Системы самонаведе¬ 
ния с упреждением применяются главным образом в ракетах 
«воздух — воздух», «земля — воздух», а также могут быть при¬ 
менены в ракетах, предназначенных для действия по быстро¬ 
движущимся малоразмерным наземным или морским целям. 
Практически эти системы самонаведения могут быть осуществ¬ 
лены с помощью различных комплексов устройств измерения и 
формирования параметров управления в зависимости от формы, 
в которой заданы параметры управления. Так, при самонаведе¬ 
нии методом параллельного сближения параметры управления 
могут быть заданы либо в виде углов отклонения вектора даль¬ 
ности от стабилизированного направления, либо в виде состав¬ 
ляющих угловой скорости вращения вектора дальности, как по¬ 
казано в § 3.2. Параметры управления при методе параллельно¬ 
го сближения сравнительно легко измеряются. Для измерения 
параметров управления в первом случае требуется координатор, 
стабилизированный в заданном направлении с помощью гиро¬ 
скопов или гироплатформы. Для измерения параметров управ¬ 
ления во втором случае требуется следящий координатор, рас¬ 
смотренный в гл. 6. Второй способ задания параметров управ¬ 
ления обладает некоторыми преимуществами. При наведении 
ракеты в вычисленную точку встречи с целью параметры управ¬ 
ления могут быть заданы в виде углов отклонения фактического 
направления вектора скорости ракеты от вычисленного в систе¬ 
ме управления направления. Измерение их требует использова¬ 
ния ряда измерителей, следящего координатора цели и допол¬ 
нительных вычислительных устройств. Таким образом, характер¬ 
ной особенностью большинства систем самонаведения с упреж¬ 
дением является использованію сигнала следящего координато¬ 
ра, зависящего от угловой скорости линии визирования ракета 
цель. Как отмечалось в гл. 6, наиболее приемлемым средством 
измерения угловой скорости линии ракета—цель является гиро¬ 
скопический следящий координатор. Поэтому большинство 
систем самонаведения с упреждением базируется на использо¬ 
вании следящих гироскопических координаторов. 

Таким образом, система самонаведения с упреждением, как 
правило, содержит следящий координатор, дополнительные из¬ 
мерители поперечного ускорения и угловых скоростей вращения 
ракеты относительно связанных осей, устройства формирования 
управляющих сигналов, представляющие собой суммирующие 
усилители, преобразующие цепи дифференцирования и интегри¬ 
рования, усилители мощности и рулевые машины. 

Рассмотрим обобщенную схему одного продольного канала 
управления для ракеты, имеющей поперечную стабилизацию. 
Продольный канал следящего координатора измеряет рассогла¬ 
сование е — е г , где г — угол ориентировки вектора дально¬ 
сти; е г — угол ориентировки оси следящего координатора. 
Структурная схема одного канала следящего коордп- 



тора представлена на рис. 18.2.1,а. На рис. 18.2.1,6 приведена 
эквивалентная структурная схема того же канала следящего 
координатора. Теоретическое выражение параметра управления 
имеет вид: 

Д, г= — г. (18.2.1) 

Измеренное следящим координатором значение параметра уп¬ 
равления определяется из уравнения 

(Т кР Ч-р + к к к 2 )А ы = к к \. (18.2.2) 

Сигнал Д 1и претерпевает дополнительное преобразование в 
корректирующей цепи. Преобразованный параметр управления 
в этом случае определяется из уравнения 

(Ту р + 1) Д в — (1 ~Т т хр) Д] И - (18.2-3) 

Для осуществления автоматической регулировки интенсивности 
работы руля и обеспечения необходимого демпфирования движе¬ 
ния ракеты относительно цент¬ 
ра массы применяются отрица¬ 
тельные обратные связи по по¬ 
перечному ускорению и по уг¬ 
ловой скорости вращения ра¬ 
кеты относительно связанных 
осей. Уравнения измерителей 
ускорения по оси у і и угловой 
скорости «ѵ, имеют соответст¬ 
венно вид (18.1.6) и пятого 
уравнения (17.4.1). Если уп¬ 
равление ракетой производит¬ 
ся при помощи аэродин-амиче- 
-ского руля, приводимого в дей¬ 
ствие рулевой машиной с жесткой отрицательной обратной 
связью по углу отклонения руля, то уравнения рулевой машины 
можно в общем случае записать в форме 

и в — Дв + «г 11 & 1 

И'й — 4 °в ) 

°В = ®(М^ — •'))- 

Уравнения (18.2.1.), (18.2.4), (18.1.6) и пятое уравнение 
(17.4.1) представляют собой закон управления для одного ка¬ 
нала управления. На рис. 18.2.2 изображена структурная схема 
этого канала системы управления. Второй канал управления 
имеет аналогичную структуру. 

При применении отрицательных обратных связей по шарнир¬ 
ному моменту руля, как уже указывалось, жесткая обратная 
связь в рулевой машине не применяется. Пример такой рулевой 
машины был рассмотрен в § 15.4 (рис. 15.4.6). Для системы са- 


(18.2.4) 
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7«Р' ?+ р+#*Лг 



Рис. 18.2.3 















монаведения с упреждением со следящим координатором и с 
0Т ряцате льн °й обратной связью по шарнирному моменту руля 
закон управления для одного канала управления имеет вид: 


,И Т' Р * + р + к к к, 15 


Р%'- 


п 


к, М а 

С5 р 9 


а = к' и' (I — т), 

Ц, = 

(7>+ 1)Дв —1)Д 1Я 

М ш — 8 ѵ 1 9 д (пішЬ + Отш а). 


(18.2.5)* 


Структурная схема одного канала системы самонаведения та¬ 
кого типа представлена на рис. 18.2.3. 

Возможно большое число других вариантов схем систем са¬ 
монаведения с упреждением. Однако главные их черты иллю¬ 
стрируются достаточно хорошо рассмотренными схемами. Вто¬ 
рой канал управления аналогичен рассмотренному. 


§ 18.3. СИСТЕМЫ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ 

Уравнения работы и структуры систем телеуправления, ха¬ 
рактеризующие закон управления, также чрезвычайно разнооб¬ 
разны. В состав системы телеуправления обычно входят изме¬ 
рители текущих координат ракеты и цели и их производных. Эти 
измерители, в качестве которых обычно применяются радиоло¬ 
каторы, располагаются, как правило, на командном пункте уп¬ 
равления. На основании сигналов этих измерителей в соответст¬ 
вии с уравнениями идеальных связей определяются параметры 
управления. Устройства формирования параметров управления* 
в общем случае являются вычислителями непрерывного или дис¬ 
кретного типа. 

Для улучшения динамических характеристик управления,, 
как показано в гл. 16, необходимо использовать сигналы, зави¬ 
сящие от угловых скоростей ракеты относительно связанных 
осей ух и 2 \, а также сигналы, зависящие от нормального уско¬ 
рения ракеты в проекциях на связанные оси у і и г х . 

Для измерения угловых скоростей используются скоростные 
гироскопы или гиротроны, а для измерения ускорений ракеты — 
акселерометры. Кроме того, в системах телеуправления необхо¬ 
димо осуществлять управление движением ракеты относительно 
продольной оси х\, чтобы обеспечить необходимое управление 
рулями в соответствии с измеренными параметрами управле- 
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ния. Обычно телеуправляемые ракеты стабилизируются на оп¬ 
ределенном значении угла крена, в частности, на нулевом. Од¬ 
нако возможно управлять -ракетой, вращающейся относительно 
оси х,. В этом случае необходим специальный преобразователь 
управляющих сигналов в соответствии с вращением ракеты 
(см, § 17.1). Во всех этих случаях необходимы гироскопические 
измерители текущего угла крена и угловой скорости ш*, раке¬ 
ты относительно оси х\. В каждом канале управления имеются 
корректирующие фильтры и суммирующие усилители, при помо¬ 
щи которых формируются управляющие сигналы, подаваемые 
■в рулевые машины. 

В силу того, что в большинстве случаев каналы управления 
независимы, рассмотрим один канал управления ракетой, на¬ 
пример, продольный. Теоретическое выражение параметра уп¬ 
равления для одного продольного канала телеуправляемой раке¬ 
ты имеет вид 

~ е п ~ е р, (16.3,1) 

где 8 П обычно представляет собой заданную функцию коорди¬ 
нат ракеты е р , О р и их производных, координат цели е„, Д ( 
и их производных и времени, как показано было в гл, 7. 

е„ = $п (е р . /Э р , з ц , Ц,, ѵ /Э р , г ц . /Э ц , (). (18,3.2) 

Таким образом, для формирования параметра управления в си¬ 
стеме телеуправления должны измеряться или вычисляться ве¬ 
личины 

Щ = г р. Щ = «а, Щ = Ор, = О а , щ = 8 р> 

щ = 4 т 7 — /) р , щ = /Э ц . ' (18.3.3) 

Работа измерительных устройств в общем случае описывается 
уравнениями типа (15,1.2). Параметр управления вырабатыва¬ 
ется системой управления по формуле 

Л,и = (® ІЯ , Щи, ■■■, Щ», • • • , о — (18.3.4) 

В частном случае, при наведении ,ракеты трехточечным .методом 
е рп = 8ц, параметр управления определяется на основе изме¬ 
рения только двух величин по формуле 

д іи = Щя — щ а . (18.3.5) 

Сигнал Д 1и подвергается преобразованию корректирующей 
цепью с оператором М п (р), выбираемым из условия наилуч¬ 
шей фильтрации помехи и наилучшей экстраполяции сигнала с 
помощью методов статистической теории оптимальных систем. В 
результате преобразованное значение параметра управления в 
одном канале равно: 
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Д в 4 М и (р ) Д; и . 


( 18 . 3 . 6 ) 



Измерение угловой скорости вращения тю д — ш гі ракеты относи¬ 
тельно оси 2 і осуществляется скоростным гироскопом. Если 
учесть инерционность этого измерителя, то выходной сигнал оп¬ 
ределяется уравнением 

{р- + 2С Г ш г р 4- су 3 } н г = р г да 9 . (18.3.7) 

Измерение нормального ускорения ракеты производится акселе¬ 
рометром, выходной сигнал которого = и а определяется 

из уравнения 

( Р 2 + 2 Чз Р -г «у 2 ) и а = |3 Й 70 10 , (18.3.8) 

где измеряемая величина Ю\ 0 равна проекции нормального ус¬ 
корения на соответствующую ось измерения акселерометра за 
вычетом проекции ускорения силы тяжести: 

; щ 0 — ѵА/а. (18.3.9) 

Сигналы дополнительных измерителен и т и и а также преоб¬ 
разуются с помощью операторов Ьд(р) и ^ю(р) для получения 
^сигналов с необходимыми динамическими свойствами и для 
фильтрации ошибок измерения. Управляющий сигнал и в , пода¬ 
ваемый в рулевую машину, получается обычным суммированием 
сигнала и преобразованных сигналов и т и и а . В результате 
закон управления для одного канала системы телеуправления 
имеет вид: 


/?о в = е ѵ \{и в ), 

~ Ів (Фв (Ав) + Фм (ДУц и) ~г фі2 (іСЦо и))> 
Д в — 7И, ( ( Р) Д ІИ , 


®9„ == ( р) 


Рг 


Р 2 + 2С Г <о г р < 


I 


'йУМи 


/но ( Р) ■ 


к 


ѵА' а- 


"а Р 


(18.3.10) 


В системах управления по радиолучу параметры управления 
измеряются непосредственно на ракете с помощью радиолока¬ 
ционного измерителя. Теоретическое выражение параметра уп¬ 
равления для продольного канала управления в этом случае та¬ 
кое же, как в формуле (18.3.1), где в частном случае при наве¬ 
дении трехточечным методом е рп —е ц . 

Для конкретности рассмотрим формирование управляющего 
сигнала и закон управления продольного канала системы теле¬ 
управления ракеты «воздух—воздух», наводимой по радиолучу 
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методом совмещения. Измерение параметра управления.^ 

~ в р в системе телеуправления рассматриваемого типа про¬ 
исходит при помощи радиолокационного устройства ракеты 
.расположенного в ее хвостовой части. 

Чтобы система реагировала на линейное отклонение ракеты 
от равносигнальной линии, в канале измерения устанавливается 
программное устройство, изменяющее чувствительность канала 
в предположении, что скорость ракеты примерно постоянна на 
участке управляемого полета. Практически программное уст¬ 
ройство выполняется в виде так называемого потенциометра 
дальности, изменяющего коэффициент усиления усилителя при 
емника по линейному закону. 

На выходе измерителя получается сигнал, пропорциональ¬ 
ный линейному отклонению ракеты от равносигнальной зоны. 
Измеренное значение параметра управления Д іи связано с па¬ 
раметром Д| выражением 


Л іи = 'Рі (/>)Ѵ (18.3.11) 

где (р) = рт ^ с ? , (Ор Т ) ср — средняя дальность до ракеты; 
1 оР + 1 

— а ц ■ ®р- 

Сигнал с выхода измерителя Д 1и подается на дифференци¬ 
рующую цепочку, обеспечивающую его преобразование таким 
образом, чтобы получить сумму сигналов, пропорциональных 
параметру управления и его производной . В. результате получа¬ 
ем преобразованное значение параметра управления 


где 


Д в Л1 п (р) Д ]и , 


(18.3.12) 


М П (Р) = к х 


Т і Р + 1 

7 2 / 7+1 


Преобразованный сигнал подается в усилитель и суммирует¬ 
ся с преобразованным сигналом акселерометра, измеряю¬ 
щего ускорение, равное ѵА / а при аэродинамическом уп¬ 
равлении. Преобразование сигнала акселерометра осуществ¬ 
ляется на операционном усилителе с большим коэффициентом 
усиления, включенным по схеме интегратора. Это обеспечивает 
запаздывание сигнала акселерометра, необходимое для получе¬ 
ния требуемых динамических характеристик управления. Сиг¬ 
нал акселерометра дает отрицательную обратную связь по уско¬ 
рению. Сигнал на выходе акселерометра определяется уравне¬ 
нием 
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(Р~ + 2 Т ~-а т аР + и>а) Щ и = $ а ѴА а 'а. 


(18.3.13) 



Преобразованный сигнал 
^акселерометра, подаваемый в 
Іуммирующий усилитель, имеет 
ВИД-' 

= и {р) (18.3.14) 


іе 


Ь 2 (р) = к 2 


_1 _ 

т? р + 1 


Для измерения угловой ско¬ 
рости “г, применяется скоро¬ 
стной гироскоп. 

Сигнал на выходе скорост¬ 
ного гироскопа определяется из 
уравнения 

ІІР 2 + 2С Г со г р + ѣ ) Щ И = “г, • 

(І8.3.15 1 


Сигнал этого измерителя 
усиливается. Преобразован¬ 
ный сигнал имеет вид 

яузи = к 3 (18.3.16) 

Суммарный управляющий сиг¬ 
нал, подаваемый в рулевую 
машину при работе всех эле¬ 
ментов в линейной зоне, равен: 

и в = Д„ + тог,, тѵзи ■ (18.3.17) 

Рулевая машина пневматиче¬ 
ского типа имеет схему, рас¬ 
смотренную в гл. 15 и представ¬ 
ленную на рис. 15.4.4 с учетом 
основных нелинейностей. 

Полная структурная схема 
продольного канала управле¬ 
ния системы телеуправления по 
Радиолучу ракеты представле¬ 
на на рис. 18.3.1. 
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Рис. 18.3.1 









§ 184. ГИРОСКОПИЧЕСКИЕ СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ 


Гироскопическими системами управления называются си¬ 
стемы, имеющие в качестве основного измерителя гироориента- 
тор (§ 11.2), состоящий из гироплатформы или комплекса гиро¬ 
скопических приборов. В состав гироскопической автономной 
системы управления входят гироскопические измерители углов 
ориентировки корпуса ракеты, угловых скоростей вращения ра¬ 
кеты относительно связанных осей — гироориентатор, програм¬ 
мные устройства, усилители, устройства формирования сигна¬ 
лов управления и исполнительные устройства — рулевые 
машины. Следует заметить, что гироскопические системы управ¬ 
ления, помимо основного комплекса гироскопических измери¬ 
телей, часто имеют еще дополнительные измерители — акселе¬ 
рометры и высотомеры. При управлении полетом баллистических 
ракет и космических аппаратов в состав автономной системы 
управления входит еще аппаратура регулирования тяги или 
выключения двигателя, состоящая из измерителя скорости по¬ 
лета, на основе тяжелого гироскопа или акселерометров с 
интегратором, программного устройства заданной скорости по¬ 
лета, аппаратуры формирования сигнала управления тягой дви¬ 
гателя. Рассмотрим гироскопическую систему управления бал¬ 
листической ракеты малой или средней дальности. Система 
управления баллистической ракеты, как правило, управляет ра¬ 
кетой на активном начальном участке полета. Зада.ча системы 
управления на этом участке состоит в том, чтобы придать 
траектории ракеты определенную форму и вывести ракету в 
заданную область или точку пространства с заданным век¬ 
тором "скорости, обеспечивающим в дальнейшем полет по бал¬ 
листической траектории на заданную дальность. Си¬ 
стема управления в этом случае содержит два канала 
управления ракетой в продольном и боковом направле¬ 
нии. Управление производится рулем высоты $„ и рулем 
направления Имеется также канал поперечной ста¬ 
билизации, обеспечивающий стабилизацию нулевого угла 
крена. Наличие поперечной стабилизации делает практически 
независимым управление ракетой по продольному н боковому 
каналам. Управление полетом в продольном канале состоит в 
осуществлении полета ракеты по заданной программе в задан¬ 
ной вертикальной плоскости, а канал бокового управления необ¬ 
ходим для удержания ракеты в этой плоскости, т. е. для устра¬ 
нения возникающего угла рысканья и бокового линейного сноса. 
Кроме перечисленных каналов управления полетом, имеется 
еще канал управления тягой двигателя. Обычно, в простейших 
случаях, этот канал устроен так, что производит выключение 
двигателя по достижении ракетой заданной величины скорости 
полета. Таким образом, практически все каналы управления 
баллистической ракетой являются независимыми. 
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Наиболее характерными для гироскопических систем управ¬ 
ления баллистических ракет являются два канала: продольный 
канал программного управления направлением полета и канал 
управления тягой двигателя или .моментом его выключения. Рас¬ 
смотрим структурные схемы этих двух каналов. Канал продоль¬ 
ного управления, обеспечивающий полет ракеты в вертикальной 
плоскости по определенной программе, содержит программный 
0лок, задающий программное значение угла тангажа ракеты 
как функции времени, высоты или скорости и гироскопический 
Измеритель текущего угла тангажа ракеты (гирогоризонт). Тео¬ 
ретическое значение параметра управления в продольной плос¬ 
кости равно: 

: Л 1 - й п . (18.4.1) 

І'ироекопический измеритель измеряет текущее значение угла 
тангажа ракеты й с погрешностью, зависящей от карданных 
ошибок (см. § 11.6) и случайных неточностей самого измерителя 
и его начальной выставки. При малых углах ф и ■; карданные 
ошибки играют несущественную роль, поэтому измеренное зна¬ 
чение тангажа 9 И равно: 

»„ = ». (18.4.2) 


Измеренное значение параметра управления следующее: 

Д,н = »-» п . ( 18 . 4 . 3 ) 

Сигнал, пропорциональный измеренному значению параметра 
Управления, усиливается и подвергается преобразованию с по¬ 
мощью дробно-рационального оператора М\\(р), вводящего про¬ 
изводные от входного сигнала. Преобразованное значение пара¬ 
метра управления определяется выражением 


где 


М и (р) 


— 34] [ (р) Л1,,, 

(-,Р I- 1 )('2р + 1) т *_ 
( Т’і р + \)(Т. іР ! 1) 


(18.4,4) 


Для устранения возникающего в полете смещения траекто¬ 
рии центра массы ракеты за счет внешних возмущений, главным 
образом ветра, в системе управления применяют дополнитель¬ 
ный измеритель проекции поперечного ускорения центра массы 
ракеты (акселерометр). Этот измеритель устанавливается так, 
чтобы его ось чувствительности совпадала с осью у\. Тогда ак¬ 
селерометр приближенно измеряет величину управляющего 
нормального ускорения я у , и его сигнал определяется уравне¬ 
нием 

( Р 2 + 2С в <»> 0 р + о >1) и а = «у, - ( 18.4.5) 


* Этот оператор разложением на простые дроби приводится к стандарт¬ 
ному виду, данному в § 16.1. 

26 * 
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Вычитая из сигнала акселерометра сигнал, пропорциональный 
теоретическому значению поперечного ускорения а Уі т , получаем 
корректирующий сигнал 

и \ — 11 а — к а Ну, т> (18.4.6.) 

где к а = Рд/шд . В некоторых случаях программная траектория 
может быть выбрана так, что Оу іТ = 0, т. е. искривление траек¬ 
тории должно осуществляться только силой тяжести. Сигнал 
(18.4.6) преобразуется путем интегрирования для получения 
сигнала, пропорционального линейной скорости центра массы. В 
результате получим 

и х = (р)и х , ('8.4.7) 

где Ь\(р) — 1\!р. Если рулевая машина 'имеет жесткую отрица¬ 
тельную обратную связь, то сигнал управления, подаваемый в 
рулевую машину, имеет вид 

п в — 4* Н]— 4 § в - (18.4.8) 

Уравнение рулевой машины примем в общей форме. 

§„ = ®(«в(* — т ))- (18.4.9) 

Уравнения (18.4.1) — (18.4.9) представляют собой закон уп¬ 
равления для продольного канала. На рис. 18.4.1 представлена 
структурная схема этого канала. Аналогична схема у бокового 
канала с той только разницей, что отсутствует программный 
блок. 

Канал управления выключением двигателя называется кана¬ 
лом управления дальностью полета. Он содержит измеритель 
скорости полета ракеты и устройство выключения двигателя. 

Аппаратура управления выключением двигателя обычно по¬ 
дает сигнал на выключение двигателя по достижении ракетой 
заданной скорости полета. Заданная скорость полета вычисляет¬ 
ся заранее и зависит от требуемой дальности полета ракеты 
или высоты, которой должна достигнуть ракета. Скорость поле¬ 
та ракеты измеряется радиотехническим способом с командного 
пункта или автономными средствами. В последнем случае на 
ракете устанавливается акселерометр, измеряющий проекцию 
ускорения ракеты на продольную ось х ь и интегратор, вычисляю¬ 
щий проекцию скорости ракеты на продольную ось Хг При этом 
используется электромеханический акселерометр и электроли¬ 
тический интегратор, а также гироскопический измеритель ско¬ 
рости — гироскопический маятник, угол поворота которого под 
действием измеряемого ускорения пропорционален достигнутой 
проекции скорости полета. Измеренное значение проекции скп 
рости полета до сравнивается с заданным значением № К . Когда 
а) достигнет значения , подается команда на выключение 
двигателя. 
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Программный 

блок 
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Практически выключение двигателя происходит по командам 
в два этапа. По первой предварительной команде тяга двигате 
ля уменьшается, по второй главной команде, следующей чепе* 
малый временной интервал Ы , двигатель выключается. 

Рассмотрим теперь типовую гироскопическую систему управ 
ления крылатой ракеты самолетной формы. В состав системы 
входит гироориентатор, состоящий из комплекса позиционных 
и скоростных^ гироскопов для измерения углов &, ф. т и угло . 
вых скоростей «Ъг,, ш у,, о> 2і , программных устройств, задающих 
программные углы 0 П и ф п , акселерометр для измерения 
скольжения, высотомер для измерения высоты полета, а также 
программное устройство заданной высоты полета и рулевые ма 
шины. 

Позиционные гироскопы и высотомер можно считать без¬ 
ынерционными, их выходные сигналы имеют вид 

= = (ф - Ф„), « т = А т у, (18.4.10) 

«п = К {Н — Н„). 

Сигналы скоростных гироскопов иі, щ, % связаны с величинами 
«г, 5 ®у,. и>х, соответственно уравнениями колебательного звена 

и \ + 2ч г ОД И, + ад М 1 = |3 Г ш 2і , 1 

и 2 +- 2С г ш г и 2 -+- о>р и. 2 = |3 Г <и У| , > (18.4.11) 

и 3 + 2 , г о) г и 3 4 - «д и 3 = |3 Г <%,. ^ 

Сигнал акселерометра, измеряющего скольжение, определяется 
уравнением 

и а + 2 : а % «а + ,3. (18.4.12) 

Сигналы суммируются и преобразуются корректирующими це¬ 
пями, имеющими операторы і { (р реобразованные сигналы 
управления следующие: 

«в = /-1 (р) («о + и, 4- и„), | 

= І'ъір) Оц + и 2 ) + и а ), 1 ( 18 . 4 . 13 ) 

«э = Ц ір) (н 7 + « 2 — нД. | 

Управляющий сигнал « э содержит, помимо сигналов ста¬ 
билизации и т и еще сигнал — ^ для создания крена рз- 
кеты при наличии бокового параметра управления ф — ф п • 
Этим самым обеспечивается координированное управление. 
Для предотвращения возможного скольжения в сигнал у<ррав- 
ления рулевой машиной руля направления вводится сигнал ак¬ 
селерометра и а . При применении рулевых машин с жесткими 
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обратными связями в ірулевые машины должны быть поданы 
сигналы 

и в — Ив і:== и н »Э /8, * (16,4.14) 

Принимая уравнение рулевых машин в форме (15,6.7), получим 
полную систему уравнений закона управления в данном случае 
в виде уравнений (18.4.10) — (18.4.14), (15.6.7). 

На рис. 18.4.2 изображена структурная схема системы уп¬ 
равления рассматриваемого типа. 

§ 18.5. ИНЕРЦИАЛЬНЫЕ И АСТРОИНЕРЦИАЛЬНЫЕ СИСТЕМЫ 

УПРАВЛЕНИЯ 

Инерциальные и астроинерциальные системы управления 
имеют аппаратуру формирования параметров управления — 
гироинерциальный координатор, принципы устройства которого 
рассматривались в гл. 10 и 12, усилители и преобразователи 
сигналов управления, дополнительные измерители угловых ско¬ 
ростей ракеты относительно связанных осей, рулевые машины и, 
в некоторых случаях, исполнительные устройства управления 
тягой двигателя. 

Типичными инерциальными или астроинерциальными систе¬ 
мами управления являются системы управления крылатыми 
ракетами «земля — земля» или «воздух — земля», пред¬ 
назначенными для полета на большие дальности. ■ Такие 
ракеты имеют аэродинамическую схему самолетной фор¬ 
мы. Продольный канал управления обычно не зави¬ 
сит от каналов управления креном и курсом. Этот канал по су¬ 
ществу не имеет отношения к инерциальным или астроинерци- 
альным системам и является автономным. Каналы управления 
курсом и креном связаны. Наиболее характерными здесь яв¬ 
ляются каналы управления в боковом направлении. Рассмотрим 
структуру этих каналов и соответствующий закон управления. 
Параметр управления Д, формируется на основании измере¬ 
ний элементов движения ракеты гироинерциальным координато¬ 
ром (§ 12.2). В состав двух каналов управления боковым дви¬ 
жением крылатой ракеты входят: гироинерциальный координа¬ 
тор, гироскопы для измерения углов крена и рысканья, акселеро¬ 
метр для измерения скольжения, усилители и преобразователи 
сигналов управления, рулевые машины. Сигналы гироинер- 
циального координатора и других измерителей связаны с изме¬ 
ряемыми величинами уравнениями 

д 2и = М 2 * Щ = «т = М’ | ( ! 8.5.1) 

и а + 2С а о> а и а + «а и а = ф а ѵВр$, ) 

где Д 2 —- параметр управления, к А , — постоянньіѣ коэф¬ 

фициенты; и ѵ щ — сигналы гироскопов; и а — сигнал аксе¬ 
лерометра. 
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Рис. 18 5.1 

















Эти сигналы суммируются и преобразуются корректирующи¬ 
ми цепями. Преобразованные сигналы управления, подаваемые в 
рулевые машины, имеют вид 


и н — т 1 
а э — т 2 


чР + 1 
Т г р+ 1 

х 2 Р + ' ; 


(«і + Д 2 и + и а)> 


т 3 р+ 1 


(«Т~ V Л 2и)- 


(18.5.2) 


Полагая уравнения рулевых машин с жесткими обратными свя¬ 
зями по углам отклонения рулей в форме (15.6.7), получим си¬ 
стему уравнений (18.5.1), (18.5.2), (15.6.7) закона управления в 
боковом направлении для крылатой ракеты. 

При этом, как и в предыдущем параграфе, в ракете осуществ¬ 
ляется координированное управление в боковой плоскости. 

На рис. 18.5.1 приведена структурная схема рассмотренных 
двух каналов управления гироинерцнальной системы. 



Глава 19 


ПРИБЛИЖЕННЫЕ МЕТОДЫ ИССЛЕДОВАНИЯ 
ПРОЦЕССА НАВЕДЕНИЯ УПРАВЛЯЕМЫХ РАКЕТ 


§ 19.1. ПОЛНАЯ СИСТЕМА УРАВНЕНИЙ 
И ФУНКЦИОНАЛЬНАЯ СХЕМА ПРОЦЕССА НАВЕДЕНИЯ 

В гл. 1 мы видели, что в системе уравнений движения управ¬ 
ляемой ракеты число переменных всегда превосходит число 
уравнений, а именно, ів уравнения движения управляемой ра¬ 
кеты входят «лишние» переменные — отклонения рулей. Нали¬ 
чие этих лишних переменных отражает управляемость ракеты. 

Уравнения работы системы управления, определяющие закон 
управления, устанавливают связь между отклонениями рулей 
(или поворотных крыльев, или коэффициентами команд виброру¬ 
лей, или интерцепторов) и элементами движения ракеты. Таким 
образом, вместе с. кинематическими и динамическими уравне¬ 
ниями движения р'акеты уравнения работы системы управления 
образуют полную систему уравнений процесса наведения управ¬ 
ляемой ракеты. 

Полная система уравнений процесса наведения управляемой 
ракеты представляет собой весьма сложную систему дифферен¬ 
циальных уравнений, имеющую высокий порядок и содержа¬ 
щую некоторые переменные с запаздывающим аргументом (на¬ 
пример, уравнение работы рулевых машин). Эта система в общем 
случае содержит различные ошибки и возмущения, являющие¬ 
ся случайными функциями времени и, может быть, также неко¬ 
торых величин, определяющих состояние ракеты и системы уп¬ 
равления а каждый данный момент. Кроме того, ввиду того, что 
в системах управления часто применяются различные нелиней¬ 
ные элементы (например, релейные, имеющие разрывные харак¬ 
теристики), полная система уравнений процесса наведения содер¬ 
жит существенно нелинейные функции, разрывные или 
непрерывные, но с разрывными первыми производными. Все э,ти 
обстоятельства делают полную систему уравнений процесса на¬ 
ведения управляемой ракеты крайне сложной. Если даже не учи¬ 
тывать случайные ошибки системы управления и другие случай¬ 
ные возмущения, интегрирование полной системы уравнений 
процесса наведения практически может быть выполнено только- 
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на современных быстродействующих математических машинах, 
цифровых или аналоговых (моделирующих устройствах). Ис¬ 
следование процесса наведения управляемой ракеты с учетом 
случайных возмущений, при наличии в системе управления су¬ 
щественно нелинейных элементов, на основе интегрирования 
полной системы уравнений, без каких-либо упрощений этой си¬ 
стемы, может быть выполнено только методом статистических 
испытаний на быстродействующих математических машинах. 
Для этого необходимо моделировать в математической машине 
действие случайных возмущений, имеющих заданные вероятно¬ 
стные характеристики, и повторять интегрирование полной си¬ 
стемы уравнений процесса наведения с учетом действия случай¬ 
ных возмущений в одних и тех же условиях достаточно большое 
число раз, чтобы можно было применить к результатам испыта¬ 
ний обычные статистические методы обработки. Таким путем 
можно исследовать действие случайных возмущений на процесс 
наведения управляемых ракет и определить элементы рассеива¬ 
ния управляемых ракет (см. [1], § 11.4). 

Однако решение полной системы уравнений процесса наведе¬ 
ния управляемой ракеты на математических машинах представ¬ 
ляет собой сложный и трудоемкий процесс. 

Кроме того, для интегрирования полной системы уравнений 
процесса наведения требуются весьма сложные вычислительные 
машины с большим числом нелинейных блоков и операционных 
усилителей, позволяющие интегрировать системы дифференци¬ 
альных уравнений высоких порядков. 

Наконец, путем интегрирования полной системы уравнений 
на математических машинах можно исследовать лишь процесс 
наведения при вполне определенных параметрах ракеты, при 
вполне определенной структуре и параметрах системы управле¬ 
ния. Поэтому для решения задач проектирования ракет и систем 
управления, для выбора оптимальной структуры системы управ¬ 
ления и параметров всего комплекса при помощи интегрирова¬ 
ния полной системы уравнений можно применять только 
различные методы подбора на основе сравнительных расчетов 
различных технически целесообразных вариантов. 

Изложенное ясно показывает, что для исследования процес¬ 
са наведения управляемых ракет необходимы приближенные 
методы, основанные на тех или иных упрощениях полной систе¬ 
мы уравнений процесса наведения и дающие возможность при¬ 
ближенно исследовать процесс наведения без применения мате¬ 
матических машин или, по крайней мере, существенно 
упрощающие процесс работы на математических машинах и поз¬ 
воляющие применять более простые, стандартные математиче¬ 
ские машины серийного производства. 

Полной системе уравнений процесса наведения соответствует 
функциональная схема системы наведения (рис. 19.1.1). Объек¬ 
том управления является ракета, состояние и движение которой 
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щ каждый данный .момент определяется координатами ее центра 
Щассы, вектором скорости и управляющими ускорениями (нор¬ 
мальными щ траектории центра массы). В соответствии с этим 
'на рис. 19.1.1 ракета условно изображена в виде последователь¬ 
ного соединения трех звеньев: 1) собственно ракеты, для кото¬ 
рой входными сигналами являются отклонения рулей, а выход¬ 
ными — управляющие ускорения; 2) вектора скорости ракеты,, 
для которого входными сигналами являются управляющие уско¬ 
рения, а выходными — углы, определяющие направление векто¬ 
ра скорости ракеты в соответствующей системе координат; 
3) центра массы ракеты, для которого входными сигналами яв¬ 
ляются углы, определяющие направление вектора скорости ра¬ 
кеты, а выходными — ее координаты в соответствующей системе 
координат. В свою очередь совокупность измерительных уст¬ 
ройств и функциональных устройств, осуществляющих обра¬ 
ботку информации, показанная на рис. 19.1.1 как одно целое,, 
может быть расчленена на схеме на отдельные звенья, выпол¬ 
няющие определенные функции. 
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Рис. 19.1.1 


Если дололнить схему указанием динамических характери¬ 
стик звеньев, то получим структурную схему системы наведения. 
Структурную схему системы наведения целесообразно строить 
в каждом конкретном случае в зависимости от задач предпри¬ 
нимаемого исследования. 


§ 19.2. ПРИБЛИЖЕННОЕ КИНЕМАТИЧЕСКОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ 
ТРАЕКТОРИЙ УПРАВЛЯЕМЫХ РАКЕТ 

В § 3.3 и 7.3 было отмечено, что кинематические уравнения 
Движения центра массы ракеты и уравнения идеальной связи 
полностью определяют движение управляемой ракеты, если ее 
скорость известна (как функция времени или как заданная 




постоянная). В частности, эти уравнения определяют и траекто¬ 
рии центра массы управляемой ракеты для различных условий 
стрельбы. Само собой разумеется, что эти траектории являются 
теоретическими идеальными траекториями, по которым должна 
двигаться ракета при абсолютно точном выполнении идеальной 
связи. Действительные траектории ракеты будут всегда отли¬ 
чаться от идеальных кинематических траекторий, требуемых 
методом наведения, за счет отклонения движения ракеты от 
идеальной связи. Однако эти отклонения будут малыми по срав¬ 
нению с длиной пути ракеты. Поэтому кинематические траекто¬ 
рии ракеты, полученные в предположении, что идеальная связь 
выполняется абсолютно точно, в большинстве случаев достаточ¬ 
но точно отражают общий характер траекторий управляемых 
ракет при данном методе наведения. Поэтому кинематическое 
исследование траекторий управляемых ракет часто применяется 
для грубо приближенного определения элементов движения. 

Для определения кинематических траекторий управляемых 
ракет путем интегрирования кинематических уравнений совмест¬ 
но с уравнениями идеальной связи необходимо задать скорость 
ракеты как функцию времени. Это легко сделать, так как закон 
изменения скорости ракеты во времени практически полностью 
определяется тяговыми характеристиками двигателей и очень 
слабо зависит от формы траектории и от условий стрельбы. Бо¬ 
лее того, пределы изменения зависимости скорости ракеты от 
времени при довольно значительных изменениях траектории 
оказываются обычно меньше, чем естественный разброс закона 
изменения скорости для одной и той же траектории, вызывае¬ 
мый разбросом тяговых характеристик двигателей. Наконец, 
как уже отмечалось в гл. 1, разброс скорости ракеты в довольно 
значительных пределах имеет сравнительно малое значение для 
управления направлением полета. Поэтому для проектирования 
систем управления и исследования процесса наведения точное 
знание скорости ракеты не имеет существенного значения. 

Иа основании изложенного, мы будем считать, что скорость 
ракеты является известной функцией времени, которая может 
быть получена для одной или нескольких типовых траектоппй 
путем интегрирования уравнения (1.2.7) или (1.4.3). 

Несмотря на то, что в ряде конкретных случаев кинематиче¬ 
ские уравнения движения управляемых ракет могут быть проин¬ 
тегрированы в элементарных функциях, уравненке'семейства воз¬ 
можных траекторий управляемой ракеты получается, как .прави¬ 
ло, весьма громоздким и практически непригодным для построе¬ 
ния траекторий. Практически оказывается гораздо проще опреде¬ 
лить траектории каким-либо приближенным способом интегри¬ 
рования дифференциальных уравнений. Например, можно опре¬ 
делить траектории управляемых ракет путем численного интег¬ 
рирования кинематических уравнений с учетом уравнений свя¬ 
зи. Имея в виду, что при кинематических исследованиях обычно 
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нет нужды вычислять траектории с высокой степенью точности, 
можно признать целесообразным применение графических ме¬ 
тодов построения траекторий, которые особенно удобны при ис¬ 
следовании плоского движения. В настоящем параграфе мы 
изложим общий графический метод построения траекторий уп¬ 
равляемых ракет. 

Для построения абсолютной траектории самонаводящейся 
ракеты в случае, когда связь накладывается методом наведения 
на вектор скорости ракеты (или на ее ось), следует начертить 
траекторию цели и отметить на ней положение цели для ряда 
моментов времени і 0 , іи ѣ, ■ ■ ■ Пусть в момент времени і 0 ракета 
находится в точке Р 0 (рис. 19.2.1). Соединив точку Р 0 с До и 




построив угол ЦоРоАо, равный значению <4 о угла упреждения 
4 в точке Ро в момент іо, мы получим направление касатель¬ 
ной РоА 0 к абсолютной траектории ракеты в точке Ро- Отложим 
на прямой Р 0 А о отрезок Р 0 Р>', равный ѵ 0 М/2 = ѵ 0 (і 1 — * 0 )/2, 
где ѵ а — значение скорости ракеты в момент іо, и соединим точку 
Р' с точкой Ц', в которой цель находится в момент времени 
+ 4)/2. Построив угол Ц'Р'’А', равный значению угла уп¬ 
реждения в точке Р' в момент (4 і-4)/2> получим направле¬ 
ние Р'А' вектора скорости ракеты в точке Р' в момент (4 -(- 4)/2- 
Приняв это направление за направление средней скорости ра¬ 
кеты в промежутке времени (і 0 , і\), проводим из точки Р 0 пря¬ 
мую, параллельную Р'А', и откладываем на ней отрезок Р~,Р>, 
равный Ѵ\ , 2 &і, где Ѵ\,ъ — значение скорости ракеты в мо¬ 
мент (4 + 4)/2. Тогда Р і может быть принята за положение 
снаряда в момент і\. Далее, совершенно так же, как раньше, 
находим направление Р\Л , вектора скорости ракеты в точке Р і 
в момент і\. Криволинейная дуга РоР\, касающаяся прямых 
РоА 0 и Р\Аі соответственно в точках Р 0 и Р\, представляет собой 
приближенно траекторию ракеты в интервале времени (4, О- 
Построив подобным образом отрезки траектории ракеты, со- 
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ответствующие интервалам времени (і\, получим абсо¬ 

лютную траекторию самонаводящейся ракеты. 

Для построения абсолютной траектории самонаводящейся 
ракеты в случае, когда связь накладывается на вектор дально¬ 
сти, следует, как и раньше, построить траекторию цели и, отме¬ 
тив на ней положение цели Ц й , Ц\, Ц 2 ,... для ряда достаточно 
близких друг к другу моментов времени і 0 , і\, і 2 , ..., провести из 
точек Но, Ц \, Ш ,. •. прямые, углы наклона которых к задан¬ 
ному направлению ММ (рис. 19.2.2) равны значениям угла е п , 
соответствующим моментам і 0 , і\, і 2 , ■ ■ ■ Пусть в момент ( 0 раке¬ 
та находится в точке Р а . Тогда, сделав на прямой, выходящей из 
точки Ци засечку из точки Р 0 радиусом, равным ѵ х М = 
— Ѵі , 2 (4— 4). где Ѵ \, 2 — средняя скорость ракеты в интервале 
времени (1 0 , і\ ), получим приближенно положение ракеты Р х в 
момент /]. Таким же способом можно приближенно найти поло¬ 
жение ракеты Р 2 , Р 3і ... в моменты і г , і 3 , ■ ■ ■ Соединив точки Ро, 
Ри Е 2 ,... плавной кривой, получим абсолютную траекторию ра¬ 
кеты. 

Для построения абсолютной траектории телеуправляемой 
ракеты следует начертить траектории цели и командного пункта 
и отметить на них положения цели Ц 0 ЦіЦ 2 . .. и командного пунк¬ 
та Ко, Ки Къ ■■■ для ряда достаточно близких друг к другу момен¬ 
тов времени ( 0 , і\ , і 2 , . . Если ракета наводится трехточечным 
методом, то следует соединить положения цели и командного 
пункта, соответствующие одинаковым моментам времени, пря¬ 
мыми. Отметим на прямой КоЦо начальное положение ракеты 
Ро- Сделав из точки Р 0 засечку на 'прямой КіЦ і радиусом, рав¬ 
ным Ѵі, 2 ДС получим приближенно положение ракеты Р\ в 
момент времени і х . Определив таким же способом положения ра¬ 
кеты Р 2 , Рз,... в моменты і 2 , и, ■ ■ ■ и соединив точки Р 0 , Р ь Р 2> ... 
плавной кривой, получим приближенно траекторию ракеты 
(рис. 19.2.3). 

Если ракета наводится с углом упреждения, то уравнение 
идеальной связи определяет в случае плоского движения направ¬ 
ление вектора дальности ракеты, т. е. угол е р , как функцию ве¬ 
личин О р , Оц. е ц и. может быть, і. Иными словами, уравнение 
идеальной связи определяет для каждого момента времени і не¬ 
которую кривую, проходящую через цель (см. § 2.2). Так, напри¬ 
мер, в случае наведения ракеты с углом упреждения, пропорцио¬ 
нальным разности дальностей О ц — П р с постоянным коэффи¬ 
циентом пропорциональности, уравнение идеальной связи: 

®р = 5ц + ^(О ц -О р ) (19.2.1) 

представляет собой уравнение архимедовой спирали, проходящей 
через цель и командный пункт. 

Построив кривую, определяемую уравнением связи, Тіля мо¬ 
ментов времени і 0 , і'ь і 2 , ■ ■ ■, получим семейство кривых, на кото¬ 
рых должна находиться ракета в момент іо, і х , і%... (рис. 
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Ш 2.4) Траектория ракеты может быть построена путем после¬ 
довательных засечек на полученных кривых, совершенно так же, 
как и при помощи засечек на прямых. Кривые ЦоМ 0 , ЦіМ и 
Ц 2 М 1 , ■ ■ • являются в данном случае позиционными линиями раке¬ 
ту совершенно так же, как прямые ЦоКо, ЦіКь Д 2 К 2 , - ■ ■ для 
трехточечного метода наведения. 




Чтобы определить, может ли ракета, обладающая ограничен¬ 
ной маневренностью, двигаться по исследуемой траектории, не¬ 
обходимо при построении траектории ракеты следить за изме¬ 
нением ее нормального ускорения. При этом нормальное ускоре¬ 
ние ракеты в точке Р г можно приближенно определить как 
произведение скорости ракеты в точке Р і на отношение угла 
поворота вектора'средней скорости ракеты при переходе от уча¬ 
стка' Рі-хРі к участку Я,-Я,+, , т. е. угла ДѲ* между 
отрезком РіР/+і и продолжением отрезка Р^Рі, к соответ¬ 
ствующему интервалу времени Д^ — (^+і ~ ^-і)/2 ; 

I'9.2.2) 

Ч+і — Ч-і 


Для построения траектории ракеты после того, как необходи¬ 
мое для наведения ракеты исследуемым методом нормальное 
ускорение выйдет за достижимые для данной ракеты пределы 
(ІО/ѵ 1< /г тахі? г. е. после потери управления), можно прибли¬ 
женно принять за отрезок траектории ракеты, проходимый за 
каждый малый промежуток времени Ы, дугу окружности ра¬ 
диуса 



^тах 


(19.2.3) 


где ѵ — среднее значение скорости ракеты в данном интервале 
времени А/ 1 . Построив такие дуги окружностей для поеледова- 

27 В, С. Пугачев и др. 
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тельных интервалов времени Д і, мы и получим абсолютную 
траекторию ракеты после прекращения наведения. 

Изложенный приближенный способ построения абсолютной 
траектории управляемой ракеты дает возможность достаточно 
точно находить траектории управляемых ракет,- если интервалы 
между выбранными моментами времени взяты достаточно ма¬ 
лыми и если чертежи выполняются в достаточно большом мас¬ 
штабе. 

Кинематические методы построения траекторий управляе¬ 
мых ракет, так же, как и изложенные в § 3.3 и 7.3 кинематиче¬ 
ские методы определения требуемых нормальных ускорений, 
основанные на допущении об абсолютно точном выполнении за¬ 
данной связи системой управления, дают возможность изучать 
общий характер траекторий ракет, определять необходимые ма¬ 
невренные качества ракет для наведения различными методами, 
изучать условия встречи ракеты с целью. На основе этих иссле¬ 
дований можно также решать некоторые вопросы боевого при¬ 
менения управляемых ракет, в частности, изучать условия бое¬ 
вого применения ракеты, изучать способы прицеливания, опре¬ 
делять необходимые тактико-технические требования к .ракете 
и ее элементам, в частности к неконтактному взрывателю, срав¬ 
нивать между собой различные методы наведения и решать це¬ 
лый ряд других вопросов, связанных с движением центра массы 
ракеты. 

§ 19.3. ПРИБЛИЖЕННАЯ ЗАВИСИМОСТЬ УПРАВЛЯЮЩИХ СИЛ 
ОТ ПАРАМЕТРОВ УПРАВЛЕНИЯ 

Изложенные в предыдущем параграфе кинематические ме¬ 
тоды исследования процесса наведения управляемых ракет 
не могут быть применены для нахождения траекторий управ¬ 
ляемых ракет в условиях значительного отклонения их 
движения от идеальной связи. В частности, кинематические ме¬ 
тоды неприменимы для изучения начальных участков траекторий 
управляемых ракет непосредственно после старта, когда идеаль¬ 
ная связь, соответствующая методу наведения, не выполняется 
и задачей системы управления является ввод ракеты в режим 
наведения данным методом. Точно так же кинематические ме¬ 
тоды неприменимы для изучения участков траекторий ракет с 
комбинированными системами управления, соответствующих 
переходу от одного метода наведения к другому. 

Для изучения траекторий управляемых ракет при нарушении 
заданной идеальной связи необходимо приближенно учесть ра¬ 
боту системы управления, например, приняв подходящую грубо 
приближенную зависимость управляющих сил от параметров 
управления. 

Возможность подобного упрощения динамических свойств 
системы управления и ракеты определяется тем фактом, что 
центр массы ракеты обладает большой инерцией, вследствие 
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ічего центр массы ракеты слабо реагирует (не успевает реаги¬ 
ровать) на кратковременные и высокочастотные изменения 
(флуктуации) управляющих сил. Поэтому для исследования 
движения центра массы ракеты достаточно учесть динамику 
процесса образования управляющих сил грубо приближенно, 
путем отбрасывания быстро протекающих процессов в системе 
управления и в движении ракеты вокруг центра массы, с заме¬ 
ной их безынерционными процессами, или же приближенным 
учетом суммарной инерционности всех звеньев системы управле¬ 
ния и корпуса ракеты в ее движении вокруг центра массы одним 
суммарным временем запаздывания управляющих сил. 

Для нахождения грубо приближенной зависимости управля¬ 
ющих сил от параметров управления пренебрежем всеми быст¬ 
ро протекающими процессами в системе управления и колеба¬ 
ниями корпуса ракеты и учтем лишь медленно изменяющиеся 
составляющие всех элементов движения (или, что одно и то же, 
медленно изменяющиеся средние значения всех элементов дви¬ 
жения). Тогда можно будет во всех уравнениях, описывающих 
движение ракеты и работу системы управления, пренебречь 
производными імедленно изменяющихся величин. Исключив из 
полученных таким путем уравнений все промежуточные пере¬ 
менные, получим искомую приближенную зависимость управля¬ 
ющих сил, которые мы условились в § 1.4 считать выходными 
сигналами ракеты, от параметров управления. Очевидно, что это 
равноценно замене ракеты и всех звеньев системы управления 
безынерционными усилителями с соответствующими статиче¬ 
скими коэффициентами усиления. Таким образом, для нахожде¬ 
ния приближенной зависимости управляющих сил от парамет¬ 
ров управления достаточно найти статические коэффициенты 
усиления ракеты и системы управления. 

Для определения статических коэффициентов усиления раке¬ 
ты, управляемой аэродинамическими рулями (конечно, уже со 
стабилизированными динамическими характеристиками), необ¬ 
ходимо найти соответствующие передаточные функции от уп¬ 
равляющих сигналов, вырабатываемых системой управления в 
зависимости от параметров управления, к управляющим уско¬ 
рениям при фиксированных значениях коэффициентов всех урав¬ 
нений. Значения этих передаточных функций при нулевом зна¬ 
чении аргумента и будут равны статическим коэффициентам уси¬ 
ления ракеты. 

Так как, согласно уравнениям (1.4.4), управляющие ускоре¬ 
ния в каналах руля высоты и руля направления для ракеты, уп¬ 
равляемой аэродинамическими рулями, равны соответственно: 

а ѵу = ѵА а а, а гу = — ѵВ^р, (19.3.1) 

го достаточно определить статические коэффициенты усиления 
ракеты, считая ее выходными сигналами углы а, (У Из уравне¬ 
ния (16.4.3) и аналогичного уравнения для канала руля направ- 
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ления -видно, что ракета, управляемая аэродинамическими 
рулями, в каждом из двух основных каналов управления пред¬ 
ставляет собой колебательное звено. При фиксированных зна¬ 
чениях коэффициентов уравнений легко находятся передаточ¬ 
ные функции этих колебательных звеньев. Взяв их -значения -при 
нулевом значении аргумента (что равноценно пренебрежению 
производными «, а, р, (3), находим статические коэффициен¬ 
ты усиления ракеты 

к __ Сік. __ 

рв с а + с ь к(к аЯ ѵА а ' + к тв А«) ’ 

(19.3.2) 


Аналогично находим статические коэффициенты усиления раке¬ 
ты, управляемой поворотными крыльями, считая ее выходными 
сигналами углы поворота крыльев и полагая, что она обладает 
достаточно большой статической устойчивостью для того, чтобы 
можно было пренебречь углами атаки и скольжения. 


сѵ к' 


ѵ рн 


+ с ъ 'к'(к аП ѵВ о'+Л гн 5 р ) ; 


к’ 


ѵ рв 


1 + к к ав ѵА ь 


ѵ рн 


1 + к'к ап ѵВ ь 


(19.3.3) 


Если вместо обратных связен по отклонениям рулей (или 
крыльев) и по поперечным ускорениям в системе управления 
применены -обратные связи по шарнирным моментам, то стати¬ 
ческие коэффициенты усиления ракеты, управляемой аэродина¬ 
мическими рулями, определяются из уравнений (16.5.8). В ре¬ 


зультате получим 

_ __ Ь к„т^ ___ 

РВ (с* т** ± с ь т а ш ) д + ^ к 0 к гв А а ’ 

к _ Сь V _ 

рн (с р т'» ± с/ тР ш ) д + с ь ' к 0 ' к т 


(19.3.41 


Аналогично для ракеты с поворотными крыльями ,в случае 
применения обратных связей по шарнирным моментам найдем: 


к 


к' 


ѵ рв ' 


1 г- к к іпв 


ѵ рн 


1 -(- к к ти а ш 8 


( 19 . 3 . 5 ) 


Для определения статических коэффициентов усиления си¬ 
стемы управления обратимся сначала к уравнениям (15.1.4). Из 
этих уравнений видно, что статические коэффициенты усиле¬ 
ния системы управления от преобразованных параметров уп¬ 
равления 4 В , Д н к управляющим сигналам и в , и н , являющим¬ 
ся входными сигналами рулевых машин, равны соответственно 
к в і • 
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Перемножая соответствующие статические коэффициенты 
•усиления ракеты и системы управления, найдем коэффициенты 
пропорциональности (т. е. статические коэффициенты передачи) 
между преобразованными параметрами управления Д в , Д„ и 
углами атаки и скольжения а, $ (или углами поворота крыль¬ 
ев З в , 8 Н ). В результате получим следующие приближенные за¬ 
висимости угла атаки и угла скольжения ракеты, управляемой 
аэродинамическими рулями, от преобразованных параметров 
управления 

а = — Д в , р=—х н Д н , (19.3.6) 

где 

х в - кр й х н == /. р Н к п . (19 3,7) 

Аналогично для ракет с .поворотными крыльями получим при¬ 
ближенные зависимости углов поворота крыльев от преобразо¬ 
ванных параметров управления: 


о 8 =—х в Л в , 8 н =-х н Л н , (19.38) 

где х в и х н определяются теми же формулами (19.3.7). 

Формулы (19.3.6) и (19.3.8) определяют приближенные за¬ 
висимости управляющих сил от параметров управления без уче¬ 
та ограничений углов атаки и скольжения и нормальных ускоре¬ 
ний ракеты (перегрузок). Для приближенного учета ограничений 
можно заменить формулы (19.3.6) формулами 



О „ / х н Д|| 1 
Ртах ? „ 5 


(19.3.9) 


где (*) — 

мулой 


функция типа ограничителя, определяемая фор 


9 ( х ) = 


х при 
5<ТПХ При 


х | < 1 ; 
I * і > 1. 


(19.3.10) 


Величины а гаах и (З гаах в формулах (19.3.9) определяются 
или из условия ограничения углов поворота рулей, или из усло¬ 
вия ограничения перегрузок, если это предусмотрено в системе 
управления. В первом случае предельным отклонениям рулей 
соответствуют предельные значения угла атаки и угла скольже¬ 
ния а тах , р тах , которые легко определяются из структурной 
схемы ракеты (рис. 1.4.1), если учесть, что статические коэф¬ 
фициенты усиления колебательных звеньев, связывающих Р с 
8 В , 8„, равны соответственно — с 8 и — с 6 '/Ср. Тогда получим 

_ ^8 °в тах 

а тах — " у 

С* 

В случае ограничения перегрузок измеряемы- акселеромет¬ 
рами поперечные составляющие ускорения, определяемые фор¬ 
мулами (19.3.7), не могут превосходить данную величину га шах ^'. 


^8 & н шах 


(19.3.11) 
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где п тах — предельная допустимая поперечная перегрузка ра¬ 
кеты. Из этого условия находим 


а 


тах 


ѵа; ’ 


Р 


шах — 


ѴВ 9 ' 


(19.3.12) 


Совершенно аналогично формулы (19.3.8) с учетом ограни¬ 
чения углов поворота крыльев заменятся формулами 


*в Л, 

-в шах И 

\ 0 „ т . 



(19.3,13) 


где о,шах. °ншах равны максимальным углам поворота крыль¬ 
ев или определяются из условия, чтобы измеряемые акселеро¬ 
метрами поперечные ускорения ракеты ѵА ь Ь в и ѵВ ь Ь я не пре¬ 
восходили заданного предела л шах §. 

Остается определить зависимость преобразованных парамет¬ 
ров управления Д в , Д„ от параметров управления Д,, Д 2 . 
Для определения этой зависимости можно было бы, конечно, 
тоже заменить в общих уравнениях, связывающих Д в , Д н 'с Д,, 
Д 2 , операторы соответствующими статическими коэффициента¬ 
ми усиления. Однако при этом можно получить неустойчивый 
процесс изменения А,, Д 2 или исказить характер затухания 
Ді , Д 2 • Чтобы учесть демпфирующие свойства системы управле¬ 
ния и получить более точно закон изменения параметров управ¬ 
ления Д], Д 2 в процессе наведения, учтем члены с первыми про¬ 
изводными и интегралами величин Ді , Д 2 в выражениях Д в , Д н . 

Для этого заметим, что, пренебрегая высокочастотными и 
другими быстропротекающими процессами изменения управля¬ 
ющих сил, мы тем самым допускаем, что все элементы движе¬ 
ния ракеты являются медленно изменяющимися плавными функ¬ 
циями времени, так как учитываем при этом управляющие си¬ 
лы их средними значениями, очищая их от колебаний, практи¬ 
чески не влияющих на движение центра массы ракеты. Это дает 
возможность упростить операторы Мц{р) в уравнениях преобра¬ 
зования параметров управления (15.1.5). Так, например, в слу¬ 
чае, когда величины х, Т невелики и * > 7", *г. е. в случае 
дифференцирующего сглаживающего фильтра, оператор 
(1 Л-хр ): (1 Тр) можно разложить по степеням оператора 
дифференцирования по времени р и ограничиться первой сте¬ 
пенью р: 

Т)р. (19.3.14) 


(і + ѵ>)/(і + т»~0 + ѵ>)(і — тр) и 

Действительно, операторное уравнение 

у — (1 + т/О/О ~Т Тр) х 
равноценно дифференциальному уравнению 

Ту + у — х + хх. 


„( 19 . 3 . 15 ) 


(19.3.16) 
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іЕсйи х — медленно изменяющаяся функция, то у тоже будет 
медленно изменяющейся функцией. Если при этом Т невелико 
по сравнению с х, то можно интегрировать уравнение (19.3.16) 
методом последовательных приближений, пренебрегая в первом 
приближении производной у. Тогда получим 

У (і) = х + іус. (19.3.17) 

Во втором приближении заменим производную у в (19.3.16) 
производной величины у, найденной в первом приближении и оп¬ 
ределяемой формулой (19.3.17). Тогда получим 

у — х + хх — 7У‘> = х + (т — Т) х — х7Ѵс (19.3.18) 

или, пренебрегая второй производной (т. е. считая, что первая 
производная х не только мала, но и изменяется очень медленно), 

у = л: + (х — Т)х--=\\ + (х — Т)р] х. (19.3.19) 

Замена формулы (19.3.15) приближенной формулой (19.3.19), 
очевидно, равноценна замене оператора (1 +х/>)/(1 + Тр) более 
простым оператором 1 + (х — Т)р. Так обосновывается приведен¬ 
ное выше формальное разложение оператора (1 + ір) : (1 ■+ Тр) 
по степеням р и отбрасывание степеней р выше первой. 

Для интегрирующего фильтра, у которого величина Т очень 
велика, разложение оператора (1 + т/?)/(1] + Тр) по степеням р 
будет незаконной операцией. Вместо этого можно пренебречь 
единицей в знаменателе и заменить оператор (1 + х/?)/( 1 + Тр) 
более простым чисто интегрирующим оператором 1 /Тр + ЧТ. 
Для обоснования такой замены напишем формулу для общего 
интеграла уравнения (19.3.16). 

у = е~ :/Г [С+1/7']’(* + х*)е" г <М], (19.3.20) 

где С — произвольная постоянная. Интегрируя по частям при 


сіи — (х -{- хд:) йі, ѵ = 

получаем 

(. х + х%) е //Г йі — е //Г ^ (х + хл:) йі — е і!Т 

х сіііх\ -— ( е / 7 ( I хйі+^х 


I 


(х-\~хх)сіі 




ЪІІТ 




(19.3.21) 


При большом Т по сравнению с временем исследуемого процес¬ 
са Ф вторым членом в формуле (19.3.21) можно пренебречь по 
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сравнению с первым. Тогда, подставляя результат в 
получим 

у = Се~*1 т + [хсіі + ^х. 


(19.3.20), 

(19.3.22) 


Или, принимая начальные условия у 0 =* тх 0 /7' при і — і й , 

( 

у^^ — хсП+уХ. (19.3.23) 

Эта формула обосновывает замену оператора (1 + т / 7 )/( 1+ Тр) 
при очень большом Т более простым оператором 1 (Тр + т/Т. 
Выполняя указанную замену дифференцирующих и интегрирую¬ 
щих операторов соответствующими более простыми оператора¬ 
ми, приведем формулу (15.1.9) к виду 


V 1 V №)■&) V 

(Р) - 1 к; +1 фг + Ь ^ (хМ - 7>>) р + 


+ , 


Ь (’) 

к » 


_ 1 _ 

Р 


(19,3.24) 


где суммы с индексом «д» распространяются на все дифферен¬ 
цирующие операторы, а суммы с индексом «и» — на все инте¬ 
грирующие операторы. 

Полагая для краткости 



Т.. 

ч 


ѵд ѵ 1 *(''•> 
ѣт+ь ь 11 


т-М 

* и 






т, 


У5І 

^ ту ’ 


(19.3.25) 


приведем формулу (19.3.24) к виду 

М и (р)~ +^Т + у~ р ) (*=1.2; 1,2). (19.3.26) 

Подставляя это выражение в (15.1.5) и .принимая во внимание, 
что статические коэффициенты усиления измерителей равны еди- 
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?йице, вследствие чего можно считать, что Д,- И = Д*, заменим 
первые две формулы (15.1.5) приближенными формулами 

■ 1 Г I 

Д в = ^11 (Ді + 'Чі Д 1 + 1 Д 1 &І) + 

т " $ I 


^11 (Дг ~Т Т 12 ^2 ~Ь т 1 ^2 ^0 Ф~ ДвО > 
1 12 


Д н - &21 (Ді ~Ь Т 21 Д 1 + ~ \ Дд ^0 ф 


(19.3.27) 


&22 ( Д 2 


ь 22 


д 2 + 




До й?7) -т- д 


нО • 


В частности, для стабилизированной относительно продольной 
оси ракеты — = ^ формулы (19.3.27) принимают вид 



(19.3.28) 


В случае крылатой ракеты с полярным управлением (само¬ 
летной формы) целесообразно при изучении движения центра 
массы ракеты считать, что управляющая сила лежит в плоско¬ 
сти симметрии ракеты, т. е. плоскости угла атаки а. Это рав¬ 
ноценно условию Л Н “Рз=0 в формулах (19.3.9). Условие 


Д н =--0 (19.3.29) 

определяет угол крена ракеты 7 , 
который при исследовании движения 
центра массы ракеты можно считать 
равным углу крена поточной систе¬ 
мы координат і- 

Таким образом, первая формула 
(19.3.9) и первая формула (19.3.27) 
определяют для ракеты с полярным 
управлением приближенную зависи¬ 
мость угла атаки, а следовательно, 
и управляющей силы от параметров 
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управления. Вторая формула (19.3.27) и уравнение (19.3.29) оп¬ 
ределяют угол крена поточной системы координат, т. е. направ¬ 
ление вектора управляющей силы в плоскости, нормальной к 
траектории центра массы ракеты. 

В частном случае, когда параметры управления Д 5 , Д 2 из¬ 
меряются в системе координат, имеющей нулевой угол крена, 
в формулах (19.3.27) можно принять (рис. 19.3.1) 

к п *=к созх, 6 12 = 6зіпх, й 21 = -/г'5іпх, к п = — к’ соз*. 
т (19.3.30) 

Тогда, пренебрегая для простоты в уравнении (19.3.29) произ¬ 
водными и интегралами от параметров управления Д и Д 2 , по¬ 
лучим для определения х уравнение 

~ А іЗІпх + д 2 созх==0. (19.3.31) 

Решая это уравнение, находим 

X = Дз/ Д і • (16.3.32) 

1 аким образом, для ракеты самолетной формы приближен¬ 
ную зависимость угла атаки от параметров управления можно 
определить .первой формулой (19.3.9) и первой формулой 
(19.3.27), определив в ней коэффициенты >кц и км по. первым 
двум формулам (19.3.30), а угол крена поточной системы коор¬ 
динат Х“ по формуле (19.3.32). 

Для более точного учета зависимости управляющих сил от 
параметров управления можно еще учесть запаздывание про¬ 
цесса создания управляющих сил от параметров управления. 
Это запаздывание можно учесть простым сдвигом во времени, 
заменив формулы (19.3.9) формулами 



(19.3.33) 

где т в и т н соответственно суммарные запаздывания в 
каналах руля высоты и руля направления. Величины запазды¬ 
ваний т в , т н целесообразно определить как запаздывания по¬ 
воротов корпуса ракеты вокруг осей Рг { и Ру х соответственно. 
Для определения этих запаздываний можно учесть .в уравнении 
(16.4.3) и аналогичном уравнении для р первые производные и 
пренебречь вторыми производными. Тогда колебательные звенья 
заменятся апериодическими звеньями. Постоянные времени 
этих звеньев можно принять равными временам запаздывания 
т в , т н в образовании углов атаки « скольжения, а следова¬ 
тельно, и управляющих сил. Тогда получим 

Тв _ с» + с ь кк ГВ _ 

с а + с ь к ( к ав ѵА л ' + к гв А а ) ’ 

_ _ Ч + Ч к' к т _ 

с § Т~ к ( к ан ѵВ 'р + к п ,Б р) 
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19.4. ПРИБЛИЖЕННЫЙ ДИНАМИЧЕСКИЙ МЕТОД ИССЛЕДОВАНИЯ 
ТРАЕКТОРИЙ УПРАВЛЯЕМЫХ РАКЕТ 


Дополнив уравнения движения центра массы ракеты и соот¬ 
ветствующие кинематические уравнения полученными в пре¬ 
дыдущем параграфе приближенными зависимостями управляю¬ 
щих сил от параметров управления, выражениями параметров 
•управления через элементы движения ракеты и цели и условием 
управления по крену (стабилизация по крену, стабилизация по 
угловой скорости относительно продольной оси или координиро¬ 
ванный разворот), мы получим систему уравнений, в которой 
Ьисло уравнений будет равно числу неизвестных. Таким образом, 
Приближенные зависимости управляющих сил от параметров 
управления и выражения параметров управления замыкают 
уравнения движения центра массы управляемой ракеты и, сле¬ 
довательно, однозначно определяют траектории ракеты вместе 
с соответствующими начальными условиями и заданием закона 
движения цели. Это дает возможность, изучать движение цент¬ 
ра массы ракеты и, решать различные задачи, связанные с тра¬ 
екториями и движением центра массы ракеты. 

У. Применим изложенный метод к основным типам управляе¬ 
мых ракет. Для крестокрылой ракеты, стабилизированной по 
Крену, уравнения движения центра массы имеют вид (1.4.3) и 
(1.4.4). Добавляя к ним уравнения (1.2.26) при / = 0 и иск¬ 
лючая из полученных уравнений й г , получим уравнения 
движения центра массы ракеты в форме 


ѵ = Ф х , - —- <7 + , 

Р 


Ѳ — Аъ а Д- § у , 


(19.4.1) 


? соз в — В р Р — . > 

Эти уравнения содержат пять неизвестных: ѵ, Ь, <р, а, {), Добав¬ 
ляя к ним векторное кинематическое уравнение (3.1.1), или 
(3.1.3), или (7.1.1), или (7.1.3), уравнения (19.3.9) или (19.3.33) 
й (19.3.28) и выражения параметров управления Ді , Д 2 через 
Элементы движения ракеты, получим двенадцать скалярных 
Уравнений с двенадцатью неизвестными ѵ, 0, -р, а, В, три со¬ 
ставляющих вектора И (или О р ), Д„, Д н , Д, и Д 2 , 

Для ракеты с поворотными крыльями уравнения (19.3.9) за¬ 
меняются уравнениями (19.3.13), а величины А а а и В е \3 в 
уравнениях (19.4.1) заменятся соответственно величинами 
и ^а^в- Соответственно вместо неизвестных а, 3 в урав¬ 
нениях будут о в , 8 Н . 

Уравнениями (19.4.1) вместе с остальными перечисленными 
Уравнениями можно также пользоваться для вычисления траек¬ 
торий центра массы ракеты, не стабилизированной по крену, 
при условии, если каналы управления с помощью руля высоты 
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и с помощью руля направления идентичны. В этом случае 
А л = Вр Аъ~В ъ , х„ = к п = к 2Ъ и вследствие этого раке¬ 
та движется совершенно так же, как стабилизированная. 

Движение центра массы ракеты самолетной формы описы¬ 
вается уравнениями (1.4.2), (1.6.3) и (1.6.9). Исключая из этих 
уравнений й г и полагая {3 = 0, получим уравнения движе¬ 
ния центра массы ракеты в форме 

ѵ~Ф х —А. СхЧ+ё 

Р 

Ѳ=(А> + А а а) С05Х+— (5>с08X — ёдЗІПх), 

У соз Ѳ = — (Л 0 + А а а) зіп х-- (ш,зіпх + 8г соз х). 

4} 

В частном случае, когда невращающаяся система координат 
В х е У е выбрана так, что ось Ру е направлена по местной 
вертикали, составляющие ускорения силы тяжести по осям по¬ 
точной системы координат на основании формул (1.7.3) равны 
соответственно — ^$іпѲ, - ^ соз 0 соз х. ^созѲзіпх. и уравне¬ 
ния (19.4.2) принимают вид 

ѵ=*Ф Хі - С х ц ~ 8 зіп О, 

Ѳ =(Л 0 + А а а)со$х - ( 

ѵ 

У соз ѳ = -- ( Л 0 + А л а) соз X- 

Уравнения (19.4.2) и (19.4.3) содержат пять неизвестных: 

( К Ъ а, X- Добавляя к уравнениям (19.4.2) или (19.4.3) ки¬ 
нематические уравнения, первое уравнение (19.3.9), первое урав¬ 
нение (19.3.27) при к и =ксоз х, к\* = бзіп х. уравнение (19.3.32) 
и выражения параметров управления Д 1 , Д 2 , через, элементы 
движения ракеты, получим одиннадцать уравнений с одиннад¬ 
цатью неизвестными: ѵ, й, <р, а, х^ три составляющих вектора 
О (или О р ), Д в , Д, и Д 2 . 

Для интегрирования уравнений движения центра массы раке¬ 
ты и кинематических уравнений с использованием приближен¬ 
ных зависимостей управляющих сил от параметров управления 
можно применить любой численный или численно-графический 
метод интегрирования дифференциальных уравнений, В частно¬ 
сти, можно применить обычный разн остный метод численного 
интегрирования, нашедший широкое применение в ^рллистике. 
Очень удобен также численно-графический метод, основанный 
на определении значений всех переменных в п+1-й момент 
времени по формуле 

Х П+1 ~ Х П '(" Х П,П +1 Д І<! 



1 


(19.4.2) 


)■ 
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(19.4.4) 



х п ,п + 1 — среднее значение производной соответствующей 


I временной в интервале времени М п = 4 +і — І п > опреде- 
Йемое приближенно графической экстраполяцией кривой х'(і), 
устроенной по значениям х, вычисленным для предыдущих мо¬ 
ментов времени (рис. 

5.4.1). Определив по 

ррмуле (19.4.4) значе- --Т—--■> 

ия всех переменных в 1 

момент времени і 1+ і 

Ь ВЫЧИСЛИВ для этого МО- 

рента значения входящих ^ 

Ь уравнения производных, Н 

ііожем нанести на графи¬ 
ни производных точки, со- -1____ ———— 

Ьтветствующие моменту 0 І п _ 1 і п * 

времени 4+і • Если при 

фтом окажется, что все р ис 194.1 

Графики производных в 

Интервале времени Д(, г 

Выли проэкстрапол'ированы достаточно точно, то расчет можно 
Продолжить для следующего интервала времени Д 4+1 ■ Если 
ракой-либо из графиков производных окажется проэкстраполи- 
рованным с существенной ошибкой (рис. 19.4.2), то расчет зна¬ 
чения соответствующей переменной для момента времени і п+ 1 
по формуле (19.4.4) следует повторить, после чего снова вычис- 


опреде- 


лить значения входящих в уравнения производных и уточнить 
Ход графиков производных в интервале Д і п . Подобное уточне¬ 
ние значений переменных и их производных для момента 4+1 
можно в случае необходимости повторить несколько раз. 



Рис, 19.4.2 Рис. 19.4.3 


Определение средних значений производных в различных 
интервалах времени путем экстраполяции графиков производ¬ 
ных можно производить практически достаточно точно в том 
случае, если на каждом из графиков имеется, по крайней мере, 
по две, а еще лучше по три точки. Поэтому данный метод не¬ 
применим (как, впрочем, и большинство методов численного ин- 
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тегрирования) для начала интегрирования, когда на графиках 
производных имеется всего по одной начальной точке. Для на¬ 
чала интегрирования на первых двух-трех интервалах времени 
можно применить метод последовательных приближений. Д Ля 
этого заменяем в формуле (19.4.4) среднее значение производ¬ 
ной на первом участке (п = 0) ее начальным значением х 0 . Тог¬ 
да формула (19.4.4) определит в первом приближении значения 
переменных в точке і\. Вычислив по этим значениям -входя¬ 
щие в уравнения производные для момента і\, полу¬ 
чим в первом приближении на графиках производных пря¬ 
молинейные отрезки, изображающие ход производных ® интер¬ 
вале (рис. 19.4.3). Определив после этого приближенно 

средние значения производных в интервале Д^, можем по 
формуле (19.4.4) уточнить значения переменных и производных 
в точке и. Кроме того, экстраполируя полученные прямолиней¬ 
ные отрезки на графиках производных, можем приближенно оп¬ 
ределить средние значения производных в интервале Д і 2 и 
вычислить по формуле (19.4.4) значения переменных Р точке 
і 2 , -после чего определить для момента і 2 значения входящих в 
уравнения производных. В результате получим на графиках 
производных по три точки (рис. 19.4.4) и, уточнив их до требуе¬ 
мой степени точности, можем продолжить расчет изложенным 
методом. 



4 

х, 


Іа І 

І, і 


Рис. 19.4.4 



Заметим, что при численном интегрировании упрощенной ди¬ 
намической системы уравнений, определяющей движение центра 
массы управляемой ракеты, очень просто можно учесть запазды¬ 
вание образования управляющих сил. Обычно запаздывания *в 
и т н имеют такой же порядок, что и необходимый шаг интегри¬ 
рования, или являются примерно кратными необходимому шагу 
интегрирования. Поэтому шаг интегрирования можно взять 
равным определенной доле запаздывания. Тогда дЛя учета за¬ 
паздывания можно при .вычислении углов атаки и скольжения 
ракеты брать значения-параметров управления, а если-нужно, то 
и их производных и интегралов, в соответствующей ранее вычис¬ 
ленной точке. Если запаздывание в образовании управляющих 
сил значительно меньше необходимого шага интегрирования, то 
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Р вычислении угла атаки и скольжения ракеты в момент вре- 
и і„ значения параметров управления, а если нужно, то и 
троизіводных и интегралов в моменты времени т.„» т н , 

шо определять графическим интерполированием по соответ- 
/ющим кривым, которые строятся параллельно с расчетом 
|{рис. 19.4.5). 

|, Чтобы приближенно построить траекторию плоского движе¬ 
ния центра массы управляемой ракеты путем решения упро¬ 
щенной динамической системы уравнений, можно применить тот 
$Ке графический метод построения траекторий, который приме¬ 
няется при кинематическом исследовании движения управляе¬ 
мого снаряда (§ 19.2), соответствующим образом изменив и до¬ 
полнив этот метод. 

В § 19.2 уже был изложен графический метод построения 
траектории управляемой ракеты в случае, когда идеальная связь 
нарушена вследствие недостаточной маневренности ракеты. Этот 
метод может быть применен и «в том случае, когда идеальная 
Рвязь нарушена не вследствие недостаточной маневренности ра¬ 
кеты, а вследствие динамических свойств системы управления. 
|3 этом случае вместо формулы (19.2.6) для вычисления угла на¬ 
клона вектора скорости в каждой точке траектории следует 
пользоваться формулой (19.4.4). 

I' Угол поворота вектора скорости ракеты на графике вычис¬ 
ляется по формуле 

аОа, = Ѳ„ +1 - 6„ - (Ѳ Ц ) Л+1 + (Ѳ ц )„ (19.4.5) 

дари построении траектории самонаводящейся ракеты относи¬ 
тельно цели в системе координат, вращающейся вместе с векто¬ 
ром скорости цели, или по формуле 

аба, = Ѳ я+1 - Ѳ„ (19.4.6) 

фри построении траектории самонаводящейся ракеты относи¬ 
тельно цели в невращающейся системе координат и при построе¬ 
нии абсолютных траекторий управляемых, ракет. 

Параметр управления Д в каждой точке траектории опреде¬ 
ляется для самонаводящихся ракет как разность между значе¬ 
нием угла упреждения, соответствующим идеальной связи (про¬ 
граммного угла упреждения), и его фактическим значением 
® данный момент времени, определяемым по графику, или как 
разность между значением угла наклона вектора дальности, 
соответствующим идеальной связи, и его фактическим значением 
в данный момент времени, определяемым по графику. При этом 
фактический угол упреждения определяется по графику как 
угол между вектором абсолютной скорости ракеты и вектором 
Дальности в случае, если связь накладывается на вектор скоро- 
Сти ракеты, и как угол между осью ракеты и вектором дально¬ 
сти в случае, если связь накладывается на ось ракеты. В по- 


431 



еледнем случае, определив по графику угол между вектором 
скорости ракеты и вектором дальности, следует вычесть из него 
значение угла .атаки ракеты в данный момент, полученное путем 
графической экстраполяции кривой угла атаки, которая в этом 
случае строится параллельно с построением траектории. 

Для телеуправляемых ракет параметр управления в каж¬ 
дой точке траектории определяется как разность фактического 
угла наклона вектора дальности ракеты и его значения, соот¬ 
ветствующего идеальной связи. 

Если в приближенные зависимости углов атаки и скольже¬ 
ния от параметров управления входят производные параметров 
управления, то они определяются путем графического диффе¬ 
ренцирования кривых зависимости параметров управления от 
времени, которые строятся параллельно с построением траекто¬ 
рии, Если в зависимость углов атаки и скольжения от парамет¬ 
ров управления входят интегралы от параметров управления, то 
их приращения для каждого интервала времени Ы„ определя¬ 
ются приближенно как площади прямоугольников, имеющих ос¬ 
нование Д і п и высоты, равные средним значениям параметров 
управления в соответствующих интервалах времени. 

При массовых расчетах вычисление траектории центра мас¬ 
сы управляемой ракеты на основе приближенной зависимости 
управляющих сил от параметров управления можно еще упро¬ 
стить, если принять закон изменения скорости ѵ по времени, 
полученный на основе расчета небольшого количества типовых, 
средних для определенных областей траекторий, и считать его 
известным при расчете остальных траекторий. При этом из урав¬ 
нений выпадает одно дифференциальное уравнение^ определяю¬ 
щее скорость ракеты, а коэффициенты уравнений движения 
центра массы ракеты в проекциях на две взаимно перпендику¬ 
лярные нормали будут известными функциями времени. Это 
дает весьма значительное упрощение вычислений. 

Применение приближенных динамических методов исследо¬ 
вания движения центра массы управляемых ракет дает возмож¬ 
ность решать все те задачи, которые решаются кинематическими 
методами, и, кроме того, дает возможность исследовать движе¬ 
ние центра массы ракеты при значительных отклонениях от иде¬ 
альной связи, а также определять ошибки наведения ракеты. Па 
основании подобного исследования можно определить время за¬ 
тухания параметров управления до допустимой величины при 
данных начальных значениях, и, наоборот, допустимые началь¬ 
ные значения параметров управления по данной величине вре¬ 
мени затухания их до допустимой величины. Это дает,, возмож¬ 
ность изучать различные вопросы боевого применения управляе¬ 
мых ракет: способы прицеливания, допустимые ошибки__прице- 
ливания, дальности стрельбы и другие условия стрельбы* 

Исследуя характер затухания параметров управления, можно 
решать различные вопросы, связанные с сопряжением участков 
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І Каектории ракеты с комбинированной системой управления, со¬ 
ответствующих различным -методам наведения. В частности, мо¬ 
да определять необходимую точность сопряжения, допустимые 
начения -параметров управления в момент перехода с одного 
Метода наведения на другой, необходимую дальность переклю¬ 
чения, минимальное допустимое время с момента переключения 
да момента встречи ракеты с целью. 

р Исследуя движение центра массы ракеты при больших зна- 
•Чбниях параметров управления, можно определить желательную 
Зависимость управляющих сил от параметров управления, исхо¬ 
дя из условия получения заданного характера траекторий ра¬ 
кеты во время ввода ее в режим наведения. На основе этой же¬ 
лательной зависимости можно определить закон работы систе¬ 
мы управления на этапе ввода ракеты в режим наведения и 
необходимую структурную схему системы управления и ее па¬ 
раметры на этом этапе. 


28. в. С. Пугачев и др. 



Глава 20 


ЛИНЕАРИЗАЦИЯ УРАВНЕНИЙ ПРОЦЕССА НАВЕДЕНИЯ 


§ 20 1. ОБЩИЕ ПРИНЦИПЫ ЛИНЕАРИЗАЦИИ УРАВНЕНИЙ ПРОЦЕССА 
НАВЕДЕНИЯ УПРАВЛЯЕМОЙ РАКЕТЫ 

Сложность полной системы уравнений процесса наведения 
управляемой ракеты и высокий порядок этой системы весьма 
сильно затрудняют исследование процесса наведения. Так как в 
современной математике общие методы исследования интегра¬ 
лов дифференциальных уравнений, применимые к любым диф¬ 
ференциальным уравнениям, независимо от их порядка и слож¬ 
ности, практически не разработаны, то единственным методом 
исследования полной системы уравнений процесса наведения 
управляемой ракеты является в настоящее время метод числен¬ 
ного интегрирования. Как уже было сказано в начале предыду¬ 
щей главы, ввиду сложности полной системы уравнений про¬ 
цесса наведения ее численное интегрирование практически осу¬ 
ществимо только на быстродействующих цифровых вычисли¬ 
тельных машинах. Поэтому весьма важно для практики найти 
такие -способы упрощения полной системы уравнений, которые 
позволили бы применить существующие методы теории автома¬ 
тического управления и в то же время учесть динамические 
свойства как самой ракеты, так и всех элементов системы уп¬ 
равления. 

Естественным способом упрощения полной системы урав¬ 
нений процесса наведения управляемой ракеты является ее 
линеаризация, так как в современной теории автоматического 
управления наиболее полно и хорошо разработаны методы ис¬ 
следования линейных систем, а простейшими и наиболее эф¬ 
фективными способами исследования нелинейных систем яв¬ 
ляются методы, основанные на линеаризации уравнений. 

Линеаризация уравнений движения управляемой ракеты н 
уравнений работы системы управления принципиально вводится 
к замене всех входящих в уравнения нелинейных функций ве¬ 
личин, определяющих мгновенное состояние ракеты и системы 
управления, и действующих на ракету и систему управления воз¬ 
мущений, линейными функциями тех же аргументов. Естествен¬ 
но, что для непрерывных функций такая замена будет тем точ- 
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йее, чем меньше диапазон-изменения аргументов этих функций. 
Поэтому практически приходится представлять величины, оп¬ 
ределяющие движение ракеты и работу системы управления, в 
виде сумм некоторых приближенных значений этих величин и 
^іалых поправок или, как их часто называют, вариаций, В ка¬ 
честве приближенных значений величин, определяющих дви¬ 
жение ракеты и работу системы управления, можно принять 
значения этих величин, вычисленные приближенными динамиче¬ 
скими методами или даже кинематическими методами. Мы бу¬ 
дем называть такие приближенные значения элементов движения 
ракеты и величин, определяющих работу системы управления, 
•теоретическими значениями и отмечать их индексом «т» внизу. 
Замену нелинейных функций линейными можно производить 
различными способами. Практически обычно пользуются заме¬ 
ной функций членами не выше первой степени их разложений 
Ь ряд Тейлора. 

Для линеаризации существенных нелинейностей типа огра¬ 
ничений диапазонов изменения величин, характеристик реле и 
д. п. целесообразно пользоваться методом статистической линеа¬ 
ризации (см .[11, § 8.3, 8.5 и 11.1). 

Т При линеаризации полной системы уравнений, определяю¬ 
щих движение управляемой ракеты, необходимо стремиться по¬ 
ручить, насколько возможно, более простую линейную систему. 
Поэтому следует использовать опыт предыдущих исследовании 
й отказаться от варьирования таких величин, вариации которых 
в предыдущих исследованиях оказывались пренебрежимо малы¬ 
ми и несущественно влияющими на результаты. Так, например, 
многочисленными исследованиями установлено, что закон изме¬ 
нения скорости ракеты весьма мало изменяется при изменении 
траектории в довольно широких пределах. Более того, закон из¬ 
менения скорости ракеты при переходе от одной траектории к 
Другой изменяется обычно в более узких пределах, чем естест¬ 
венный разброс скоростей для различных ракет, движущихся 
по одной и той же траектории. Поэтому вариацией скорости ра¬ 
кеты при переходе от траектории, 'вычисленной упрощенными 
динамическими методами, к близкой к ней действительной тра¬ 
ектории можно пренебрегать. Точно так же можно пренебрегать 
'вариацией плотности воздуха р, так как она практически не 
Изменяется при переходе от некоторой точки теоретической тра¬ 
ектории к близкой к ней точке действительной траектории, соот¬ 
ветствующей тому же моменту времени. Наконец, вариации ско¬ 
рости ракеты и плотности воздуха приводят лишь к небольшо¬ 
му изменению коэффициентов уравнений движения ракеты, ко¬ 
торое совершенно несущественно для работы системы управле¬ 
ния и для процесса наведения. 

Пренебрежение вариациями скорости ракеты и плотности 
®оздуха дает весьма существенное упрощение линеаризованной 
системы уравнений, так как освобождает от необходимости днф- 
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ференцировать аэродинамические коэффициенты ракеты по чи¬ 
слу М и дает возможность принять скорость ракеты и плотность 
воздуха как известные функции времени из приближенного ди¬ 
намического исследования процесса наведения. Дополнитель¬ 
ным, хотя и не столь существенным, упрощением является пони¬ 
жение порядка линеаризованной системы уравнений на единицу. 

Некоторое, хотя и значительно меньшее, упрощение линеа¬ 
ризованной системы уравнений можно получить, если пренеб¬ 
речь вариацией дальности ракеты (от командного пункта или от 
цели, безразлично). Основанием для этого является то обстоя¬ 
тельство, что при равной нулю вариации скорости ракеты вариа¬ 
ция дальности может быть вызвана только вариациями углов 
между вектором скорости ракеты и вектором дальности. В тех 
случаях, когда эти углы малы, при малом их изменении косинус 
угла между векторами скорости ракеты и дальности практиче¬ 
ски не изменяется. Действительно, если ф — малый угол, а 
Зф — малое изменение (вариация) этого угла, то 

соз(ф + &ь)сгсоз? — $іпф-8ф. 

Так как угол ф мал, то созф близок к единице, а произведение 
з1пср-8ф представляет собой величину второго порядка ма¬ 
лости. 

Вследствие разброса скоростей различных ракет, выпущен¬ 
ных в одинаковых условиях, вариации закона изменения даль¬ 
ности ракеты при переходе от теоретической траектории к близ¬ 
кой к ней действительной оказываются значительно меньшими, 
чем разброс законов изменения дальности различных ракет, дви¬ 
жущихся по одной и той же траектории. Пренебрежение вариа¬ 
цией дальности в тех случаях, когда оно возможно, дает пони¬ 
жение порядка линеаризованной системы еще на единицу, не¬ 
сколько упрощает кинематические уравнения и дает возмож¬ 
ность принимать дальность ракеты как известную функцию вре¬ 
мени. 

Наконец, вследствие того, что вариация нормальной к траек¬ 
тории центра массы ракеты составляющей силы тяжести обыч¬ 
но бывает значительно меньше управляющих сил (подъемной и 
боковой силы), оказывается возможным пренебрегать вариа¬ 
цией нормальной составляющей силы тяжести и считать эту со¬ 
ставляющую известной функцией времени, которая может быть 
получена так же, как скорость, плотность воздуха и дальность, 
из расчета траектории ракеты приближенными динамическими 
или кинематическими методами. 

Если принять перечисленные допущения, то при пользовании 
приближенными линейными зависимостями для аэродинамиче¬ 
ских коэффициентов уравнения движения ракеты часто оказы¬ 
ваются линейными. В таком случае приходится линеаризовать 
только кинематические уравнения и закон управления. Это зна¬ 
чительно упрощает исследование и позволяет некоторые пере- 


436 



ценные сохранить в уравнениях в их естественном виде, без раз¬ 
ложения на суммы теоретических значений и малых вариаций. 
■ Все это будет проиллюстрировано в дальнейших параграфах. 

Изложенные общие принципы линеаризации уравнений, оп¬ 
ределяющих движение ракеты и работу системы управления, 
позволяют составить полную линеаризованную систему урав¬ 
нений процесса наведения для различных конкретных случаев. 

§ 20.2. ЛИНЕАРИЗАЦИЯ УРАВНЕНИЙ ДВИЖЕНИЯ РАКЕТЫ 

Применим изложенные в предыдущем параграфе общие 
принципы линеаризации к уравнениям движения конкретных 
типов управляемых ракет, рассмотренных в гл. 1. 

Если пренебречь вариациями скорости ракеты, плотности 
воздуха и составляющих ускорения силы тяжести и считать все 
эти величины известными из расчета теоретического движения 
функциями времени, то коэффициенты уравнений движения 
крестокрылой ракеты с аэродинамическими рулями, определяе¬ 
мые формулами (1.4.5), (1.4.8) и (1.4.11), будут известными 
функциями времени. При этом уравнения движения ракеты 
(1.4.4), (1.4.6), (1.4.12) и (1.4.13) будут представлять собой ли¬ 
нейные дифференциальные уравнения, в общем случае с пере¬ 
менными коэффициентами: 

« + а а -(- С а а = С 0 

= а + Ѵ' ( 2а2 - 1і) 

р + С? ^ + ^3 с о '— С Ь ^н> 

= ( 20 . 2 . 2 ) 

р 

^.г, л хх и)*, -= я х э Гі э- (20.2 3) 

Второе уравнение (20.2.1) и 
второе уравнение (20.2.2) удоб¬ 
но преобразовать, введя в них 
малые углы отклонения вектора 
скорости ракеты ѵ от его теоре¬ 
тического значения ѵ т в двух 
взаимно перпендикулярных 

плоскостях (рис. 20.2.1). Оче¬ 
видно, что при малых углах С, и С 2 
ближенные равенства 

= С 2 = о,-Й ут , (20.2.4) 
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где согласно условию предыдущего параграфа индексом «т» 
отмечены значения У 2т , й Ѵт в теоретическом движении раке¬ 
ты. Так как уравнения (1.4.4) справедливы и для теоретического 
движения ракеты, то У 2т и И Ут определяются уравнениями 


о 

~*Т 


А„сс т 


ёу_ 

ѵ 





(20.2.5) 


Подставляя в уравнения (20.2.4) выражения й г , 2 у из урав¬ 
нений (20.2.1) и (20.2.2) и выражения У 2т , 2 Ут из уравнений 
(20.2.5), получим уравнения, определяющие малые углы откло¬ 
нения вектора скорости ракеты от его теоретического направ¬ 
ления: 

Сі = А а (а — а т ), с 2 == —р т ). . (20.2.6) 

Таким образом, линеаризованные уравнения движения раке¬ 
ты (20.2.1) и (20.2.2) могут быть переписаны в виде 


а + С а а + с а а = с 0 — с ъ 8 В , 
С; = А л (я — - а г ), 


(20.2.7) 


Р + Ц Р + с ? ? с о' — с ъ , ] 

С 2 = бр(іЗ-З т ). ! 


Совершенно так же из уравнений (1.5.2.), (1.5.6), (1.5.7) и 
(20.2.4) получим линеаризованные уравнения движения ракеты 
с поворотными крыльями: 


« + Са а + С а а = с 0 — с 6 8 В — А ь о в , 

С, = А а а 4- (8 в — 8„ г ), 

Р + С$ р + С$ ,3 = с 0 ' — с& 8 Н — В ъ о н , 
^2 = Р + Въ (° н — ®н т ) • 


(20 2 9) 

( 20 . 2 . 10 ) 


Движение ракеты с поворотными крыльями относительно ее 
продольной оси описывается тем же уравнением (20.2.3), что и 
движение ракеты с аэродинамическими рулями. 

Аналогично из уравнений (1.4.12), (1.6.9), (1.6.12) и (1.6.13) 
получаем линеаризованные уравнения близкого к горизонталь¬ 
ному движения ракеты самолетной формы: 


а + г;а+с в а = с 0 —с 8 о в , С, = А а (а — а т ), (20.2.11) 


где 


Р + С (і Р + с р ? + а ух 7 — ~ а ун 8„ — а уэ э , 

Т + а хх Т + о- Х у Р* + с$ Э = — о э — а хи 8„, 


^( 20 . 2 . 12 ) 


ч 2 в данном случае определяются формулами 

Сі == 0 — %, С 2 = і? — <р т ■ '(20.2.13) 
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Мы видим, что во всех рассмотренных случаях уравнения 
движения ракеты почти автоматически линеаризуются, если счи¬ 
тать скорость ракеты, плотность воздуха и составляющие уско¬ 
рения силы тяжести известными функциями времени. Эти функ¬ 
ции можно определить путем приближенного вычисления траек¬ 
тории центра массы ракеты кинематическими или упрощенными 
динамическими методами, изложенными в предыдущей главе. 

Во всех предыдущих уравнениях можно учесть также слу¬ 
чайные возмущения, действующие на ракету в соответствии с 
изложенным в гл. 1, особенно в § 1.3. 

Как мы увидим в следующей главе, одной из основных 
причин рассеивания автономно управляемых ракет является дей¬ 
ствие случайного ветра. Поэтому для исследования рассеивания 
автономно управляемых ракет самолетной формы, совершающих 
полет, близкий к прямолинейному горизонтальному, необходи¬ 
мо пользоваться линеаризованными уравнениями (1.4.19), 
(1.6.18), (1.6.19) и (1.6.20) вместо (1.4.12), (1.6.9), (1.6.12) и 
(1.6.13). В результате получим уравнения 


, * , ѴГ* .Му 

> а + сі« + с а * = с п -сЛ - —~с. — 

. •' \Ѵ 

С, ~ А а (а - а т ) + а: . 


.... Ш 

Р + С ? Р + Р + а ух Т — — а у н °н — а „ъ г + 


+ с\ 


' Ед — а Д "1 у 


V 


д\Ѵ у 

ух дг “ ’ 


| (20.2.14) 


д\Ѵ 

7 + а хх т + а. у р + с* ,3 = - а ѵэ 8 Э — а л н Ь н — а хх 


ПГ, 


*у 


ѵ 


<2 — (Р — Рт) ~ Т — В в 


Ед 

V 


§ 20.3. ЛИНЕАРИЗАЦИЯ КИНЕМАТИЧЕСКИХ УРАВНЕНИЙ 

При линеаризации кинематических уравнений в случае само¬ 
наводящейся ракеты мы будем предполагать, что теоретиче¬ 
ское движение ракеты исследуется при известном законе дви¬ 
жения цели, т. е. в предположении, что вектор скорости цели 
является известной функцией времени Ѵ Ц1 . Действительное дви¬ 
жение цели будем изучать с учетом случайного -маневрирования 
Цели, т. е. в предположении, что вектор скорости цели является 
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случайной функцией времени Ѵ п . Тогда кинематическое урав¬ 
нение (3.1.3) для действительного движения самонаводящейся 
ракеты запишется в виде 


сіВ 

йі 


+ и к X о = Ѵ а - V, 


(20.3.1) 


а для теоретического движения — в виде 

^!.+о к Х/) т = ® 1т -С т . (20.3.2) 

сіі 


За вариацию вектора дальности примем разность 

ЬВ^В,-В. (20.3.3) 

Тогда, вычитая уравнение (20.3.1) почленно из (20.3.2),' полу¬ 
чим 

(оВ) + <о к X -От = ѵ - ѵ т - (Кд - ѵ ю ). (20.3.4) 
сП 


Так как скорость ракеты в действительном движении, согласно 
принятому допущению, равна ее скорости в теоретическом дви¬ 
жении, то вариация вектора скорости ракеты равна: 

о® = ѵ — ѵ т — ѵѵ° — ѵ т ѵ т ° — (г»“ — г» т °). 


Обозначая вариацию единичного вектора скорости ракеты че¬ 
рез ?, получим 

Ьѵ — ѵ — ѵ, = ѵ т %. (20.3.5) 


Очевидно, что при малых углах отклонения вектора скоро¬ 
сти ракеты от его теоретического направления можно считать, 
что 

Е-С.уД + С.гД (20.3.6) 

где уД — единичные векторы поперечных осей поточной 
системы координат в теоретическом движении (см. рис. 20.2.1). 

Обозначим изменение дальности 7? в действительном движе¬ 
нии ракеты по сравнению с теоретическим через — Тогда бу¬ 
дем иметь 

Я = (20.3.7) 

и проекция вариации вектора дальности оВ на вектЪр В т бу¬ 
дет приближенно равна «. Выделяя эту составляющую, мо¬ 
жем переписать формулу (20.3.3) в виде *• 

ЬВ — В т — О — В 7 ° с -4- г), (20.3.8) 

где В т ° — единичный вектор теоретической дальности, а ц — 
нормальная к вектору В т часть вариации вектора дальности ЬВ. 
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Наконец, обозначим случайную составляющую вектора ско¬ 
рости цели через і/. 

и=Ѵ^-ѵ аг . (20.3.9) 

Подставляя выражения (20.3.5), (20.3.8) и (20.3.9) в урав¬ 
нение (20.3.4), приведем его к виду 

А 0 І X V) і| + -^ + х т, = $ - і/. (20.3.10) 

\ аі ) аі 

Это и есть линеаризованное кинематическое уравнение движе¬ 
ния самонаводящейся ракеты, так как все вариации элементов 
.движения ракеты с, ц и ^ входят в него линейно. 

Для вывода скалярных линеаризованных кинематических 
уравнений достаточно спроектировать уравнение (20.3.10) на 
соответствующие оси координат. Для этого мы выберем следу¬ 
ющую прямоугольную декартову систему координат "П 2 : 

ось Р\ направим по теоретическому направлению вектора даль¬ 
ности й г , а оси Ят], и Рт| 2 направим в плоскости, перпенди¬ 
кулярной теоретическому вектору дальности, так, чтобы полу¬ 
чить правую систему координат. В этой системе координат век¬ 
тор О г ° постоянен и сЮ^ісіі =0. Поэтому, обозначая через 
со,, р 2 составляющие угловой скорости системы координат 
Яг 7 1 і 7 І 2 по осям РЬ Р г і 2 и принимая во внимание, что век¬ 
тор т] перпендикулярен к вектору О т ° , получим табл. 20.3.1 про¬ 
екций векторов, входящих в левую часть уравнения (20.3.10) 


Таблица 20.3.1 


Ось 

С 

Т І 1 


Вектор ' 

ъ | 

^2 

Ят° 

і 

! 

0 

0 

ч 

0 

ч 

42 

<*>к 

(Ос 

ш. 

СО о 

X Я т о 

0 

( і )2 

— О), 

<іц 

0 

Т І1 

г <2 

си 




й кХЧ 

— «2 Г |1 + га 1 г і 2 

С'Т 

■иТ 

3 

1 

т п 


Для проектирования уравнения (20.3.10) на ось Р\ умножим 
его скалярно на единичный вектор О?. Тогда, пользуясь полу¬ 
ченной таблицей проекций векторов и формулой (20.3.6), полу¬ 
чим 

? - “ 2 Чі + Ъ = ѵ т (у т ° /? т °) С, -1- щ, (г г ° Я> т °) С, — и о , (20.3.11) 
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где и в = ио т ° — составляющая случайной части вектора ско¬ 
рости цели, направленная по вектору дальности О т - 

Для проектирования уравнения (20.3.10) на оси и Рщ 

достаточно умножить его скалярно на соответствующие единич¬ 
ные векторы і]і° и %°. Тогда, пользуясь полученной таблицей 
проекций векторов и формулой (20.3.6), получим 


<о 2 5 + Т|, = Ѵ т і Ут 0 Т|,°) ^ + ѵ г (2Г Т ° V) С 2 — 4Д, 

— о>, И- ъ + п Ъ = ѵ т (у т ° V) м + (ДЧ/) С 2 — и 2 , 


(20.3.12) 


где II і и Ѵ г — случайные составляющие вектора скорости цели 
по осям Рт) ; и Рт\ 2 соответственно. 

Вводя обозначения 


®Ц =-»тО>т°Ч| 0 ). -У, 2 = ѵ т (г т °Ці°), 1 

ѵ 2і = г» т (.Ѵт 0 %°К 'У г2 = 'г?т(2'г ,) % 0 ) ! | (20 3.13) 

ѵ п ^ѵ т (Ут 0 ОЛ (2г т ° />т°). * 

можем переписать уравнения(20.3.12) и (20.3.11) в виде 


''л — 05 5 — ш, ^ 4- Сі "Ь ^12 ^2 — & і і 

ъ = — Ш І ■*!, + °>1 * + Д>| С, + С 2 — , 

5-®2Чі- “і Ъ + г-з, Сі 4- І'зг С 2 - Ч>- 


(20.3.14) 


Таким образом, мы получили линеаризованные кинематиче¬ 
ские уравнения для самонаводящейся ракеты в скалярной 
форме. 

Для -вычисления составляющих <*>,, «> 2 , <»е вектора угловой 
скорости системы координат, связанной с теоретическим векто¬ 
ром дальности, и скалярных произведений в формулах (20.3.13) 
целесообразно пользоваться той же системой координат, в кото¬ 
рой вычисляются элементы теоретического движения ракеты. В 
частности, если теоретическое движение ракеты относительно 
цели рассматривается в сферической системе координат ѵ, е, О, 
то составляющие единичных векторов /}Д т},°, %° будут полно¬ 
стью определяться двумя углами ѵ т , е т (рис. 20.3.1). 

Точно так же для ракеты, стабилизированной по крену, со¬ 
ставляющие единичных векторов поточной системы координат 
-^т° = ®Д УД 2т° полностью определяются двумя углами, г -р т , % 
(рис. 20.3.1), так как для ракеты, стабилизированной по крену 
так, что ее ось г { удерживается параллельной плоскости 
земной системы координат, теоретическое значение угла крена 
поточной системы координат у_ можно считать равным нулю. В 
результате получаем табл. 20.3.2 проекций единичных векторов, 
входящих в формулы (20.3.13), на оси земной системы коорди¬ 
нат. 
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Т а б л и ц а 20.3.2 


~~"~-\Вектор 

Ось 

О т ° 

V 

Т]о° 

1 з, т о 

г т ° 


С05 5 Т СОЗ ѵ т 

— зіп е т соз ѵ т 

зіп ѵ т 

— зіп Ѳ т соз 9 Х 

ЗІП <р т 

Уе 

$ІП 2 Т 

СОЗ г т 

0 

соз 0 Г 

0 

г е 

-7-8ІП € х С05 Ѵ т 

ЗІП 2 Т зіп ѵ т 

СОЗ ѵ т 

зіп Ѳ т зіп ср т 

; СС5 9 Х 


Пользуясь этой таблицей проекций векторов, легко находим 
-скалярные произведения, входящие в формулы (20.3.13). В ре¬ 
зультате формулы (20.3.13) примут вид 


Ѵ\і ~ ѵ т [ЗІП е т ЗІП Ѳ т С05 (ѵ т — ср т ) -ф СОЗ а т СОЗ 0 Т ], 
Ѵ п = Ѵ т ЗІП е т ЗІП (ѵ т — ср т ), 
ѵ п =» Ѵ т ЗІП Ѳ т ЗІП (о т — ѵ т ), 
г/ 2 2=^тСОЗ(Ѵт — <Рт), 

®81 = [зіп з т СОЗ Ѳ т — СОЗ е т ЗІП Ѳ т СОЗ (ѵ т — <р,.)], 
Ѵ 32 — г» г С05е т зіп (® г — ѵ т ). 


(20.3.15) 
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Представляем читателю самостоятельно вывести формулы 
для коэффициентов уравнений (20.3.14) для ракеты, не стаби¬ 
лизированной по крену (т. е. в случае у т ф 0). 

Составляющие вектора угловой скорости ы 0т системы ко¬ 
ординат ті 2 по осям этой системы координат выразятся в 
данном случае формулами 

(И 1 = ѵ т СО$Е г , о> 2 = 8 Т , ше — ѵ т 5іпг т . (20.3.16) 

Мы видим, что в общем случае линеаризованные кинематиче¬ 
ские уравнения связывают друг с другом оба канала управле¬ 
ния ракеты относительно ее поперечных осей. И лишь в случае 
ракеты, стабилизированной по крену, при малой угловой скоро¬ 
сти вектора теоретической дальности и при малом угле ме¬ 
жду единичными векторами г г ° и г) 2 °, когда вектор г т п 
почти перпендикулярен вектору т), 0 , а вектор у т ° почти пер¬ 
пендикулярен вектору т]Д можно пренебречь в уравнениях 
(20.3.14) членами с малыми коэффициентами «и “ 2 , 

(зДЧ 0 ), (г т °Я т «) и заменить уравнения (20.3.14) приближенны¬ 
ми уравнениями 

(20.3.17) 

■Чг = « и С* — С/ а , (20.3.18) 

-и о . (20.3.19) 

Этот же вывод следует из формул (20.3.15), которые показыва¬ 
ют, что при малой разности <р т — ѵ т коэффициенты Ѵі 2 , ѵ 2 , н 
ѵ 32 будут'малы по сравнению с Ѵц, ѵ 22 , ^зі , вследствие чего и со¬ 
ответствующие члены уравнений (20.3.14), как и члены с ма¬ 
лыми коэффициентами «о,, <о 2 , щ, будут малы по сравнению с 
другими членами. 

Если и разность углов 6 Т — г г мала, например, в слу¬ 
чае малой скорости цели по сравнению со скоростью ракеты, то 
коэффициент н 3 і в уравнении (20.3.19) будет малым по сравне¬ 
нию с ни и Ѵц. В этом случае, как показывает уравнение 
{20.3.19), вариация дальности 5 определяется только случай¬ 
ным маневрированием цели. Если же цель не маневрирует и на¬ 
ведение ракеты рассматривается при вполне определенном дви¬ 
жении цели, то вариация дальности равна нулю, в полном со¬ 
ответствии с изложенным в § 20.1. 

В частном случае, когда .наведение ракеты изучается при 
вполне определенном движении цели, случайные составляющие 
вектора скорости цели II і, И ъ V в в уравнениях (20.3.14) и 
(20.3.17) н- (20.3.19) равны нулю. 

Совершенно так же линеаризуются кинематические уравнения 
в случае телеуправляемой ракеты. Разница будет лишь в том, что 
движение командного пункта всегда можно считать точно извест¬ 
ным. Поэтому его вектор скорости ѵ к можно считать полностью 
известным. 
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Написав кинематическое уравнение (7.1.3) для действитель¬ 
ного движения телеуправляемой ракеты 

+ М «Х°Р = ® - (20.3.20) 

и для теоретического движения 

ао Р х 

- 57 - + X -О рт = , (20.3.21). 

примем за вариацию вектора дальности ракеты /) р разность 

30 р =О р -/> рт . (20.3.22) 

. Тогда, вычитая уравнение (20.3.21) из (20.3.20) и принимая во 
внимание (20.3.5), получим 

сЮ 

X зд р = ц т ?. (20.3.23) 

Положим далее так же, как в случае самонаводящейся ракеты, 

Щ = />р — /> рт = Ю° рт а + ч . (20.3.24) 

Подставляя это выражение в (20.3.23), получим линеаризован* 
ное кинематическое уравнение движения телеуправляемой раке¬ 
ты в векторной форме 

? + [~ТГ + Х ^рт) $ -Ь -^7 +®,Хі 1 =® т ?. (20.3.25) 

Это уравнение совпадает по форме с уравнением (20.3.10) при 
і/~0. Поэтому и соответствующие скалярные уравнения будут 
иметь тот же вид, что и в случае самонаводящейся ракеты. 

Для вывода скалярных кинематических уравнений движения 
телеуправляемой ракеты выберем следующую прямоугольную де¬ 
картову систему координат Аогцѵь: ось КЧ направим по тео¬ 
ретическому направлению вектора дальности ракеты 1 > рг , а оси 
Лт]і и Кт\ 2 возьмем в плоскости, перпендикулярной вектору /> рт , 
так, чтобы получить правую систему координат. Тогда, обозначая 
через со 5 , <и, р ш 2 составляющие вектора угловой скорости ш„ 
системы координат Кщ х т І2 по осям КЧ, К% и Кц, , получим 
совершенно так же, как в случае самонаводящейся ракеты, 
линеаризованную систему кинематических уравнений 

= «е Ъ ~ “г 5 + ѵ п С, + ѵ п С 2 , 

у = - ЧЪ + ^+ѵ 21 г і +ѵ 2 /, 2 , (20.3.26) 

' = “г Ъ ~ ®і Ъ + С, + Ѵ 32 С 2 , 
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где коэффициенты ѵ п , ѵ )2 , ѵ 2 і, ѵ 22 определяются формулами 
(20.3.13), а для коэффициентов ѵ 3 і и ѵ 3 2 получим формулы 

^з. = ѵ т (Ут° ^р Т )- ^32 = (2Ѵ° (20.3.27) 

В случае ракеты, стабилизированной по крену, выбирая за 
плоскость земной системы координат Кх^у^г^ плос¬ 

кость, параллельно которой стабилизируется ось Р 2 \ ракеты (рис. 
20.3.2), получим для коэффициентов ѵ п , ѵ І2 , ѵ 2 \, ѵ 22 , ѵ зъ ѵ 32 и ве¬ 
личин »!, <о 2 , щ те же формулы (20.3.15) и (20.3.16) с той 
только разницей, что вместо углов ѵ т , е т в них бѵдут ѵ б вт 
(рис. 20.3.2). 



В случае наведения ракеты, стабилизированной по крену, с 
командного пункта, движущегося с малой скоростью (или непод¬ 
вижного), методом угла упреждения, угол между вектором ско¬ 
рости ракеты ѵ и вектором дальности О р мал (как в теоретиче¬ 
ском, так и в действительном движении). В этом случае, если 
взять ось Кг і2 ъ плоскости Кх е \< е , то ось будет состав¬ 

лять малый угол с осью Рг г т , а ось Л'р, будет составлять ма¬ 
лый угол с осью Ру с Вследствие этого скалярные произведе¬ 
ния (г,° Лі"). (З'ЛѴД (2т°В%). (Ут°^р Г ) будут малыми так же. 
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как и составляющие угловой скорости «ц, «ц, “ 2 системы коор¬ 
динат КІуііЪ- Поэтому в уравнениях (20.3.26) в данном слу¬ 
чае можно пренебречь членами с коэффициентами «>,, ш 2 , ид, 

V ] 2> Ѵ 21, Ѵ '31і ^ 32 - 

Тогда первые два уравнения (20.3.26) примут вид: 

(20.3.28) 

т| 2 = т/ 22 С 2 , (20.3 29) 

а третье уравнение (20.3.26) даст 1 = 0, что подтверждает воз¬ 
можность пренебречь вариацией вектора дальности ракеты, от¬ 
меченную в § 20. і. 

Для исследования влияния непредвиденного маневрирования 
цели на точность наведения телеуправляемых ракет необходимо 
еще вывести кинематические уравнения движения цели в вариа¬ 
циях. Для этого рассмотрим кинематическое уравнение движения 
цели, которое, очевидно, имеет такой же вид, как и кинематиче¬ 
ское уравнение движения ракеты. Напишем это уравнение для 
действительного движения цели 

^1 + м к хО„ = К ц -® к (20.3.30) 

сіі 

и для теоретического движения цели 

х А = ѵ ІѴ -ѵ % . (20.3.31) 

сіі 

Вычитая уравнение (20.3.31) из (20.3.30), принимая во внимание 
(20.3.9) и полагая 

00 ц = 0 Ц - Ап = Ап + н ц , (20.3.32) 


получим векторное кинематическое уравнение движения цели в 
•вариациях 


А 


С/ °'' т ф со к х Ат) ““ + ~ЙГ + X Н ц = ѵ. (20.3.33) 


а і 


Для получения скалярных кинематических уравнений движе¬ 
ния цели в вариациях возьмем прямоугольную систему координат 
/СчцТ) 1ц ^ 2ц , ось которой Кі ц направим по теоретическому на¬ 
правлению вектора дальности цели А, г , а оси Кг\ иі и Кт Па 
выберем в плоскости, перпендикулярной вектору Аа так, чтобы 
система координат т],„т), и была правой. Тогда, обозначая 

проекции угловой скорости системы координат на 

оси $ц, т),ц* чі 2 и соответственно через «д„, к> 1ц , ш 2ц , получим 
скалярные кинематические уравнения движения цели в вариа¬ 
циях 
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(20.3.34) 


Н 1ц 0)р ц Ноц и>2ц — ц “Ь 7 1 ■> 

Н, ц = — «Цц Н 1Ц + “т + Т/ 2 , 

йц = ЧЬц ®; и н 2ц -)- 7Д. 

Определив направление вектора дальности цели углами ѵ ц , 
Е ц в той же сферической системе координат, в которой опре¬ 
деляется направление вектора дальности ракеты, получим для 
о)щ, св 2ц , ч) Ец формулы, аналогичные (20.3.16): 

0)]ц — ^цх СОЗ 2ц Т і ш 2ц ”7 ^цт» " '^цт 5ІТ1 2ц Т . (20.3.3о) 

Все возможные маневры цели после пуска ракеты можно рас¬ 
сматривать как возможные реализации случайного отклонения 
закона движения цели от теоретического. Поэтому величины 
Ѵ\, ІІ 2 , V і. (составляющие вариации вектора скорости цели) сле¬ 
дует рассматривать как случайные функции времени. При этом 
и величины Н )ц , Н 2ц и 2 , определяемые уравнениями (20.3.34), 
будут случайными функциями времени. Так как уравнения 
(20.3.34) линейны, то их можно рассматривать как дифферен¬ 
циальные уравнения, описывающие поведение линейной систе¬ 
мы с тремя входными сигналами II\ и тремя выходными 

сигналами Н ]ц , Н 2ц , Е ц . Следовательно, применяя теорию 
точности линейных систем, можно определить математические 
ожидания, корреляционные и взаимные корреляционные функ¬ 
ции случайных функций Н 1и , Н 2ц , Н ц по известным математи¬ 
ческим ожиданиям, корреляционным и взаимным корреляцион¬ 
ным функциям случайных функций Ѵ\, 7Д (см. [1], гл. 7). 



Рис. 20.3.3 

Поэтому мы везде в дальнейшем будем считать, что Н ІЦ , Н 2 „ и 
Е ц являются случайными функциями времени, для которых 
известны математические ожидания, корреляционные и взаим¬ 
ные корреляционные функции. 

В случае автономно управляемой ракеты за теоретическое 
движение всегда целесообразно выбирать движение точно по за- 
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данной траектории. Тогда, обозначая отклонение ракеты от за¬ 
данной траектории по высоте через % (?), > 0 , когда высота 
полета ракеты превышает заданную), а горизонтальное отклоне¬ 
ние по перпендикуляру к заданной траектории через Т) 2 (^„>0 
При отклонении ракеты от заданной траектории вправо), полу¬ 
чим следующие кинематические уравнения движения ракеты в 
вариациях (рис. 20.3.3): 

7 1і = г, т^і' •*)2 = *'тС 2 . (20.3.36) 

При этом мы по-прежнему пренебрегаем вариацией скорости 
ракеты. 


§ 20.4. ЛИНЕАРИЗАЦИЯ ЗАКОНА УПРАВЛЕНИЯ 

Ввиду того, что закон управления обычно формируется оди¬ 
наково для всех каналов управления, мы рассмотрим для про¬ 
стоты линеаризацию закона управления для одного канала уп¬ 
равления, предполагая, что в выражение закона управления для 
этого канала входит только один параметр управления, и от¬ 
брасывая для простоты записи индексы, указывающие канал 
управления. 

В гл. 15 мы видели, что в общем случае закон управления 
без учета случайных ошибок измерений и помех выражается 
уравнениями вида 


8 ж*"р(« ( )> 

и = Г (ф (А') + Ф, (да/) + Ф 2 (да/) 4-), 

У — А4 (р) Д н Д 0 , да/ = 1 1 {р)ію ІК , 
Где М (р), Ь і {р) —- линейные операторы вида 


м ^~ к ТГТ~' 

1 + Тр 1 +5 ѵ /> 

или более общего вида 


(ѵ=1,2, ...) 


(20.4.1) 

(20.4.2) 

(20.4.3) 

(20.4.4) 


М (Р) = ^Ьн 

к 


1 + ЧР 

1 + ту 


к 


1 -р р 

Т + 8[ Н) р' 


(20.4.5) 


вводимые в закон управления для осуществления дифференци¬ 
рования, интегрирования и сглаживания сигналов измерителей: 
“и — измеренное значение параметра управления; да іи — из¬ 
меренное значение соответствующей измеряемой величины да,; 
' > 9» Ф; — некоторые функции, в общем случае нелинейные 
вследствие ограничений сигналов, выдаваемых дифференцирую¬ 
щими, сглаживающими, интегрирующими и суммирующими 
Устройствами. Индексы I, і )- т у переменных показывают мо¬ 
менты времени, к которым относятся входящие в уравнения зна- 
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чев и др. 
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чения переменных. Функция ? является характеристикой руле¬ 
вой машины и всегда имеет ярко выраженный нелинейный ха¬ 
рактер. В § 15.2—15.4 показаны возможные виды функции «. 

Измеренные значения параметра управления А и других 
измеряемых системой управления величин связаны с истинными 
значениями этих величин уравнениями вида 

Ди --/(Тоіи, ®2И, •••)• (20.4.6) 

где Ъ\(р), 1-г(р),... — некоторые линейные операторы, харак¬ 
теризующие динамические свойства измерительных элементов 
системы управления. В частном случае параметр управления А 
может быть непосредственно измеряемой величиной. В этом слу¬ 
чае, нумеруя измеряемые величины так. чтобы было А = ы> 1( 
будем иметь в (20.4.6) [(ѵві, ии г ,.. . 

Мы видим, что закон управления в общей форме практиче¬ 
ски всегда содержит некоторое количество существенно нели¬ 
нейных функций. Поэтому непосредственная линеаризация за¬ 
кона управления, строго говоря, невозможна. Для осуществле¬ 
ния линеаризации закона управления необходимо принять ряд 
допущений. 

Основное допущение, на котором основывается линеаризация 
закона управления, состоит в том, что рулевая машина считает¬ 
ся достаточно быстродействующей для того, чтобы отклонение 
руля § хорошо «следило» за соответствующим вырабатываемой 
команде и значением с учетом входящих в нее случайных возму¬ 
щений. Очевидно, что это допущение предполагает также, что 
случайные возмущения, входящие в команду и, изменяются до¬ 
статочно медленно, чтобы рулевая м'ашина успевала их отра¬ 
батывать. В применении к обычным аэродинамическим рулям 
принятое допущение означает, что скорость рулевой машины до¬ 
статочно велика, чтобы она успевала отрабатывать команду 
вместе с входящими в нее случайными возмущениями, как бы 
быстро они не изменялись. В применении к интерцепторам и к 
виброрулям принятое допущение -означает, что . период колеба¬ 
ний интерцепторов или виброрулей настолько мал, что в тече¬ 
ние нескольких периодов коэффициент команды остается приб¬ 
лизительно постоянным, несмотря на входящие в него случай¬ 
ные возмущения. 

Второе допущение, которое необходимо принять для линеа¬ 
ризации закона управления, состоит в том, что все величины, 
входящие в закон управления, изменяются в пределах линей¬ 
ных частей соответствующих характеристик, а отклонение ру¬ 
ля не достигает предельных значений. При этом предполагает¬ 
ся также, что случайные флуктуации всех входящих в закон 
управления величин достаточно редко достигают значений, вы¬ 
ходящих из зоны линейности соответствующих характеристик, 
чтобы этими большими флуктуациями можно было пренебречь- 
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Принимая сформулированные два допущения, можно счи¬ 
тать все функции в уравнении (20.4.2) линейными, а уравнение 
(20.4.1) заменить приближенным уравнением и~ 0. Тогда 
уравнения (20.4.1), (20.4.2) и (20.4.3) заменятся приближенным 
уравнением 

и = Л4(/?)Д Н + і х {р)Щ„ + и(р)щ н + •••== о- (20.4.7) 

Это уравнение линейно относительно измеренного значения па¬ 
раметра управления Д и и выдаваемых системой управления 
значений других измеряемых величин ха ін . Если параметр уп¬ 
равления А и все измеряемые системой управления величины 
являются линейными функциями параметров, определяющих 
положение и движение ракеты, то функция / в уравнениях 
(20.4.6) линейна, и уравнения (20.4.6) и (20.4.7) представляют 
собой линеаризованный закон управления без учета запаздыва¬ 
ния рулевого привода. Если параметр управления Д или не¬ 
которые из измеряемых величин ш,- являются нелинейными 
функциями параметров, определяющих положение и движение 
ракеты, то эти функции необходимо линеаризовать относитель¬ 
но вариаций соответствующих параметров. Тогда уравнения 
(20.4.6) и (20.4.7) совместно с линеаризованными зависимостями 
параметра управления и других измеряемых величин от пара¬ 
метров, определяющих положение и движение снаряда, будут 
представлять собой линеаризованный закон управления без уче¬ 
та запаздывания рулевой машины. 

Чтобы приближенно учесть запаздывание рулевой машины, 
можно в уравнении (20.4.1) заменить характеристику рулевой 
машины — функцию <р — линейной функцией. Это можно сде¬ 
лать, если функция <р имеет линейный участок, причем макси¬ 
мальная скорость рулевой машины достаточно велика, для то- 
то, чтобы она достигалась редко. Если характеристика рулевой 
машины не имеет линейного участка, например, в случае руле¬ 
вой машины постоянной скорости, замена функции <р линейной 
функцией будет только приближенно отражать запаздывание 
рулевой машины и реального физического смысла иметь не 
будет. 

Заменяя функцию и в уравнении (20.4.1) линейной функцией 
и считая все функции в уравнении (20.4.2) линейными, получим 
вместо уравнений (20.4.1), (20.4.2) и (20.4.3) уравнения 

Ѵт = и = М (р) Д и 4- І х (р) и) ы + Ц {р )^ 2 н + • ■ •, (20.4.8) 

где Т — некоторый коэффициент, который, очевидно, имеет раз¬ 
мерность времени, т. е. является некоторой постоянной времени. 
Первое уравнение (20.4.8) является линейным дифференциаль¬ 
ным уравнением первого порядка с запаздывающим аргументом. 

Уравнения (20.4.8) и (20.4.6) с линеаризованной функцией / 
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представляют собой линеаризованную форму закона управле 
ния с приближенным учетом запаздывания рулевой машины. 

Исключая из уравнений (20.4.8) и (20.4.6) величины, полу¬ 
чим линеаризованный закон управления в виде 

ТЬ (+х ^М х {р) Д и , +М/?)2,(р)да 1< + Ц(р)2 2 (р)ж’ 2І + ■■■ 

(20.4.9) 

Очевидно, что уравнение (20.4.7) получается из (20.4.9) 
как частный случай при Т = 0. Поэтому в дальнейшем мы будем 
принимать линеаризованный закон управления в общей форме 
(20.4.9). Член ТЬ (+т в нем выражает запаздывание рулевой 
машины и при допущении, что она является достаточно быстро¬ 
действующей, должен быть малым по сравнению с максималь¬ 
ным значением отклонения руля 8 

Уравнение (20.4.9) может быть записано также в форме 
обычного дифференциального уравнения без запаздывающего 
аргумента, но только при этом оно будет иметь бесконечный 
порядок. 

Действительно, согласно формуле Тейлора, 

Ѵи — + •—I-;—!- (20.4.10) 

п ! 

Это равенство можно записать в операторной форме: 

в;+т — + ърЪ ( + •••-) — ' ■ + .•• (20.4.11) 

п\ 

Вынося формально за скобки, получим 

+^ + --- + ^Г+---)Ѵ (20.4.12) 

Но ряд, стоящий в скобках, представляет собой разложение в 
степенной ряд функции е г °. Поэтому формально этот ряд мо¬ 
жет быть заменен показательной функцией оператора диффе¬ 
ренцирования р. Тогда формула (20.4.12) примет вид: 

й, +т = е' 1 ’ Ь ( . (20.4.13) 

Дифференцируя эту формулу, получим 

8 , +т =/7е т -Р 8,. (20.4.14) 

Подставляя выражение (20.4.14) в (20.4.9) и опуская не¬ 
нужный теперь индекс і у переменных, будем иметь 

Тре'Р Ъ=*М(р) Д и + І х (р) Д, (р)щ- +- (20.4.15) 

В правую часть этого уравнения могут входить* некоторые из¬ 
меряемые величины, зависящие от отклонения руля 8. Это бу- 
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дет иметь место в случае наличия в рулевой машине обратных 
связей по углу или по скорости отклонения руля или по шар¬ 
нирному моменту руля. 

В случае жесткой обратной связи в рулевой машине можно 
положить, например. ію п ~о, Ь п (р)2 п (р) = — 1 и тогда, 

перенося зависящий от 8 член в левую часть уравнения 
(20.4.15), представим его в виде 

(Тр&Р + 1) О == Ж (/?) д и + • ■ • (20.4.16) 


Разделив это уравнение формально на коэффициент при 8 и 
вводя новые линейные операторы 


'Л(р) = 


М(р) 

1 + Тре тр 


ЯЛр) 


получим линеаризованный 
форме 


— іЛр)2Лр)_ ( ѵ= і 2...), (20.4.17) 

1 + Тр& хр 

закон управления в операторной 


5 = N (р) Д и + ^ 1 (Р)^ 1 + СІ2(Р)™і + --- (20.4.18) 


В случае наличия в рулевой машине как жесткой, так и гиб¬ 
кой обратной связи, полагая ѵо п = 8 и перенося зависящий 
от 8 член в левую часть уравнения (20.4.15), представим его в 
виде 


[Гре хр -і п (р)2 п (р)\Ъ = М(р)Ь „ + (20.4.19) 

Разделив это уравнение формально на коэффициент при 8 и 
вводя новые операторы 


Щр) 


М(р ) 


Тре хр - і п (р)2 п (Р) 


^ѵ(Р) = 


4(/>)4(р) 


Тре хр - І п (р)2 п (р) 
1,2,...) (20 4.20) 


снова получим линеаризованный закон управления в виде урав¬ 
нения (20.4.18). 

В случае наличия в рулевой машине обратной связи по 
шарнирному моменту руля, положим ю а = М ш . Тогда, прини¬ 
мая для шарнирного момента руля приближенную линейную за¬ 
висимость от а и 8 (15.2.3) и (15.2.4), полагая для краткости 


х = т) п 5 Р / р д Т , (20.4.21) 

перенося зависящий от 8 член в левую часть уравнения (20.4.18) 
и вводя новые операторы 

М (р) _ о ( = ІЛР)2 ч \р) _ 

Тре* - 4 [р)2 п (/>)* ’ ѵ Тр&р -4 [р)2„{р)*' 

(20.4.22) 
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также приведем линеаризованный закон управления к форме 
(20.4.18). 

Наконец, в случае отсутствия обратных связей в рулевой ма¬ 
шине, линеаризованный закон управления можно привести к 
форме (20.4.18), полагая 


ЛГ(Р)“ 


М(р) 

Тре ѵ 


^ ^ р ^ (р) ір) 

' ’ ' Тре т Р 


(20.4.23) 


Таким образом, линеаризованный закон управления в самой 
общей форме может быть записан в виде уравнения (20.4.18). 

Если коэффициенты линейных операторов М(р),Ь ѵ ( р) 
являются функциями времени, то операторы М(р), Д(/?), Л г {/>) 
и <3* ір) следует заменить соответственно операторами М(і р) 
ЬЛі, Р). Ы(і, р) и 0>Лі,р). 

Заметим теперь, что изложенные способы линеаризации не¬ 
линейностей в законе управления применимы только в случае 
сравнительно малых флуктуаций управляющих сигналов, когда 
входные сигналы нелинейных звеньев содержат шумы сравни¬ 
тельно малого уровня. При высоком уровне помех, когда уро¬ 
вень шумов во входных сигналах нелинейных звеньев высок, 
что обычно всегда бывает при использовании радиолокационных 
координаторов в системе управления, особенно в случае органи¬ 
зованного радиопротиводействия со стороны противника, опи¬ 
санная выше примитивная линеаризация существенных нелиней¬ 
ностей в законе управления становится неудовлетворительной. 
Поэтому линеаризацию существенных нелинейностей в законе 
управления целесообразно производить методом статистической 
линеаризации (см. [1], § 8.5). < 

Для применения метода статистической линеаризации заме¬ 
тим, что основными существенными нелинейностями в законе 
управления являются, как читатель, наверное, сам уже заметил, 
скоростная характеристика рулевой машины, т. е. функция ф в 
предыдущих формулах, и ограничение отклонения руля. Поэто¬ 
му в первую очередь мы займемся статистической линеаризаци¬ 
ей именно этих нелинейностей. 


а 

е хр 



ЦТ 

ь 

! 


. 

к 

5 




2] 

у 


р 


-7 




Рис. 20.4.1 


Обратимся к структурной схеме рулевой машины (рис. 
20.4.1, § 15.2,—15.4). Обозначим статистические коэффициенты 
усиления нелинейных звеньев на схеме рис. 20.4.1 по полезному 
сигналу соответственно через к*, к% , а статистические коэф¬ 
фициенты усиления этих звеньев по помехам «через Щ , к\ . Со¬ 
гласно общей теории статистической линеаризации, коэффициен- 
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ты Ч и Щ зависят от математического ожидания в диспер¬ 
сии входного сигнала этого звена, т. е. запаздывающего управ¬ 
ляющего сигнала и(і — і). Коэффициенты же Ч и к\ зависят 
от математического ожидания и дисперсии вырабатываемого ру¬ 
левой машиной отклонения руля без учета его ограничения 8 3 
(т. е. фиктивного отклонения руля, которое рулевая машина вы¬ 
рабатывала бы при данном управляющем сигнале в случае, ес¬ 
ли бы не было ограничения отклонений руля). 

Выполняя статистическую линеаризацию скоростной харак¬ 
теристики рулевой машины, мы должны будем вместо первого 
уравнения (20.4.8) написать уравнение 

Ѵи=Аои* (20.4.24) 

для полезного сигнала и уравнение 


о, +т = к\ и ( (20.4.25) 

для флуктуаций. Это равноценно замене величины Т величиной 
Щ Д л я полезного сигнала и величиной 1 для флуктуаций; 
При такой замене уравнение (20.4.18) определит вырабатывае¬ 
мое рулевой машиной отклонение руля без учета его ограниче¬ 
ния, т. е. 8 3 . 

Выполняя статистическую линеаризацию ограничения от¬ 
клонения руля, получим приближенную линеаризованную зави¬ 
симость фактического отклонения руля 8 от вырабатываемого 
рулевой машиной значения 8 3 без учета ограничения 


8 =-- Щ 8 3 


(20.4.26) 

(20.4.27) 


для полезного сигнала и 

8 = к{ 8 

для флюктуаций. 

В результате мы снова получим линеаризованный закон 
управления в форме (20.4.18), где операторы Ы(р) и Я,(Р) 
определяются формулами 

щ Р) ЧЧ*(і.) 


ЯЛр) = 


Р^р — *кі Ь п {р)2 п (р) ’ 

ч ч чір)^(р) 


Ѵ(р) 

<ЭЛр) 


ре* -Щі. п [р)2 п (р) 

Для полезного сигнала и формулами 
к'\ к\ М (р) 


(ѵ = 1, 2, ...) 


(20.4.28) 


рог» — у.к\ь п (р)г п ( Р ) 

Ц(р)2„(р) 

Р^р - *к*і п (р)г п (р) 


(ѵ -—1,2, ...). 


(20.4.29) 
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для флуктуаций. Формулы (20.4.28) и (20.4.29) определяют опе¬ 
раторы Ы(р) и <3у (р) в общем случае, при произвольной об¬ 
ратной связи в рулевой машине. При этом, в случае обратной 
связи по отклонению руля х = 1, в случае обратной связи по 
шарнирному моменту х определяется формулой (20.4.21), а в 
случае отсутствия обратной связи х = 0. 

Как и всегда при применении метода статистической линеа¬ 
ризации, коэффициенты к* , Щ , Щ, к\ остаются неизвестны¬ 
ми, пока не произведен расчет точности наведения, и определя¬ 
ются в процессе расчета точности наведения (см. Г11, § Н.1 и 
11 . 2 ). 

Перейдем к конкретизации линеаризованного закона управ¬ 
ления для рассмотренных в гл. 3 н 7 методов наведения. 

Легко видеть, что в случае, когда связь накладывается толь¬ 
ко на вектор дальности (например, в случае самонаведения ра¬ 
кеты методом параллельного сближения) или на вектор дально¬ 
сти ракеты (например, в случае наведения телеуправляемой ра¬ 
кеты трехточечным методом или методом угла упреждения), 
параметры управления зависят только от отклонения ракеты 
от теоретической траектории, т. е. только от т}, и т) 2 . В случае 
связи, накладываемой на вектор скорости ракеты (например, в 
случае телеуправления методом наведения вектора скорости или 
траектории ракеты в упрежденную точку), параметры управле¬ 
ния зависят не только от отклонения ракеты от теоретической 
іраектории, но и от отклонения вектора скорости ракеты от тео¬ 
ретического направления, т. е. от величин %, щ. С,, С 2 . На¬ 
конец, в случае связи, накладываемой на ось ракеты (например, 
в случае самонаведения методам прямого наведения), парамет¬ 
ры управления зависят еще от углов атак^і и скольжения, т. е. 
от величин т а ? ^ 2 ’ и > ^ 2 » 01 и р. От тех же величин в общем 
случае зависят и параметры управления при автономном управ¬ 
лении. 


/ 

/ 
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Во всех перечисленных случаях выражения параметров уп¬ 
равления линеаризуются относительно вариаций элементов дви¬ 
жения ракеты чрезвычайно просто. Для этого достаточно на¬ 
дписать приближенные выражения параметров управления, счи¬ 
тая углы отклонения всех векторов от их теоретических 
направлений малыми. 

Применяя изложенный общий метод, получим следующие 
линеаризованные выражения параметров управления для ме¬ 
тода прямого -наведения (рис. 20.4.2, на котором изображены 
проекции векторов на плоскость, образованную теоретическим 
©ектором дальности й т и единичным вектором г),° предыдуще¬ 
го параграфа; совершенно аналогичный чертеж получится в 
плоскости, образованной теоретическим вектором дальности 2) х 
и единичным вектором %°): 


Ді — ^1т + ~~ + А а ~~ а т > 

д 2 = д 2т +3>+с 2 + р-р т . 

Аналогично для метода параллельного сближения 
рованному направлению 1° получим (рис. 20.4.3): 


(20.4.30) 


по фикси- 


Д 1 - Діт + 



^2 '— Дат + 


ж 

О, 


(20.4.31) 





Рис. 20.4.3 

Чтобы вывести линеаризованные выражения параметров уп¬ 
равления для метода пропорциональной навигации, когда па¬ 
раметрами управления служат угловые скорости вектора даль¬ 
ности -в проекции на соответствующие плоскости, воспользуемся 
формулами (3.2.10), согласно которым 

Д, = _/?° цД Д 2 — — Г)° %°. (20.4.32) 

Предварительно найдем выражение производной , пользуясь 
формулами (20.3.7) и (20.3.8). В результате, считая вариацию 
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вектора дальности /) т °? + г| малой величиной и пренебрегая 
малыми второго порядка, получим 




О 0Д(А—Н 


о 


А-5 


= о. 0 


ті 


О т - 6 


яд 


л 

Дг 


Дифференцируя эту формулу, находим 


(20.4.33) 


Д, 






(О, 


Г) 


/)• = /),« + —Ч-— . . 

ЯД Я т ОД ' од<« 

(20,4.34) 

Подставляя это выражение в формулы (20.4.32), принимая во 
внимание, что 

и л г|( — ^ 1т , и ц 2 — ‘»» т , 

и пользуясь таблицей проекций векторов предыдущего парагра¬ 
фа, получим 


Д, = Д 
А, 


А 




1Т од 7)1 ‘ О 


А 


42- 


А 

од 


А - тА Ъ + “ + ~ Ѣ 


О т 


о т 


(20.4,35) 


Последними слагаемыми здесь обычно можно пренебрегать, так 
как составляющая угловой скорости системы координат 
ЯЬ), ?] 8 , как правило, очень мала. Тогда формулы (20.4.35) 
заменяются формулами 


\ _ А „ і діі 

1Т од ѣ + « о т 


2т 


О, 1 О, 


(20.4.36) 


Для получения линеаризованных выражений параметров уп¬ 
равления для телеуправляемых ракет рассмотрим сначала ме¬ 
тод наведения с углом упреждения. Считая угол между програм¬ 
мным направлением вектора дальности ракеты для истинного 
движения цели Д рп и программным направлением вектора 
дальности ракеты для теоретического движения цели Д° пт , а 
углы отклонения векторов Я р и Я рт от соответствующих про¬ 
граммных направлений малыми, получим (рис. 20.4.4) 


Ді=Д, т + ^-Хі. А 2 = Д 2т + ^--Х 2 , (20.4.37) 

Д'рт ■І2рт 

г Де Хі и Хг— углы, определяющие изменение программного 
направления вектора дальности ракеты в соответствующих пло¬ 
скостях, вызванное отклонением истинного движения цели от 
расчетного теоретического. 
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Очевидно, что для трехточечного метода наведения углы Хі 
и Х 2 представляют собой углы между истинным вектором даль¬ 
ности цели #ц и теоретическим -0 ЦТ , которые легко выража¬ 
ются через линейные отклонения Н 1ц , Н 2ц цели от ее теоретиче¬ 
ского вектора дальности /? цт в плоскости, перпендикулярной к 
вектору Дцт: 


/л = 


Н 

А, 


Іц 


Х 2 = 


н, 


2ц 


д, 


(20.4.38) 


Для метода наведения с произвольным углом упреждения 
каждый из углов Хі . 1ч будет представлять собой сумму угла 
отклонения вектора дальности цели от теоретического направле¬ 
ния в соответствующей плоскости и изменения (вариации) угла 
упреждения за счет отклонения движения цели и ракеты от тео¬ 
ретического. 



Рис. 20.4.4 

В случае углов упреждения, пропорциональных разности 
дальностей с постоянными коэффициентами пропорциональности 
(в общем случае различными для двух каналов наведения), ва¬ 
риации углов упреждения будут равны: 

Д Дц' Д ^2 (‘“'ц 0' 

где С] и с 2 — соответствующие постоянные коэффициенты про¬ 
порциональности. 

В результате углы Хі и Хг Для метода наведения с углами 
упреждения, пропорциональными разности дальностей цели и 
ракеты с постоянными коэффициентами пропорциональности, 
•выразятся формулами: 

Хі — ~~ + с \ (2ц — Д Х*=^ + с 2 (З ц -Д (20.4.39) 

^цт ^цт 

Если углы упреждения вычисляются с учетом не только те¬ 
кущих координат цели, но и их производных (как, например, 
для метода наведения с углами упреждения, пропорциональны¬ 
ми соответствующим угловым перемещениям цели за время, ос¬ 
тавшееся до встречи с ней ракеты; см. § 7.2), то вариации углов 
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упреждения будут зависеть не только от вариаций координат 
цели и ракеты Н ц , Н, Д) Н 2ц , но и от их производных. Линеа¬ 
ризуя вариации углов упреждения относительно малых вариа¬ 
ций элементов движения цели и ракеты З ц , II, ц , Н 2ц , Ё, 5, 
Н,ц, Н 2ц , % , получим выражения для углов Хі и Хг в виде 


Хл а п Н 1Ц + а к Н 1п -+- а 13 (і ц —• Ё) т а и (2 Ц — ё), 
Х.2 — а 2і ^2ц + а 22Н 2Ц + а 23 (і ц — ё) + а 2і (-ц — 5). 


( 20 . 4 . 40 ) 


где а у — некоторые коэффициенты, зависящие от времени. Мы 
предоставляем читателю самостоятельно получить выражения 
этих коэффициентов для случая углов упреждения, пропорцио¬ 
нальных соответствующим угловым скоростям цели и разности 
дальностей и обратно пропорциональных скорости сближения 
ракеты с целью (см. § 7.2). 

В более общем случае, особенно в случае применения опти¬ 
мальных методов прогнозирования (экстраполяции) движения 
цели (см. § 7.2), углы упреждения будут зависеть не только от 
координат цели и дальности ракеты и их производных, но и от 
интегралов от них. Поэтому, линеаризуя выражения для вариа¬ 
ций углов упреждения, мы в общем случае получим для углов 
отклонения программного направления вектора дальности раке¬ 
ты от теоретического направления Хі , Хг формулы вида 


‘ I 

Хі(0= ] *,«(<' т)Н. ц (т)Л+ |^,(Ах)[З ц (,)-Ё(т)]Л, 



(20.4.41) 


где Йф» ёііі ЙЧг» — некоторые весовые функции, опреде¬ 

ляемые расчетными формулами для углов упреждения в соот¬ 
ветствующих плоскостях. Очевидно, что для метода наведения с 
углами упреждения, пропорциональными разности дальностей с 
постоянными коэффициентами пропорциональности, 


йч, (л н - и П 2 а. И = . 

ЙЧі(*> ") = с, о (і — т), -)=С 2 Ъ(І — т), 

где — т) — импульсная 8-функция (см. [11, § 2.1). 

В случае учета при вычислении углов упреждения первых 
производных координат цели и дальности ракеты, когда углы х і 
и Хг определяются формулами (20.4.40), 

ёу (і, т) = а п (() Ці - г) + а, 2 (/) 5' (^ — х), 
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Для метода наведения вектора скорости или траектории те¬ 
леуправляемой ракеты в упрежденную точку вывод линеаризо¬ 
ванных выражений параметров управления в общем случае 
(довольно сложен, вследствие чего мы не будем здесь его приво¬ 
дить. Заметим только, что полные линеаризованные выражения 
«обоих параметров управления Д], Д 2 ‘содержат все величины 
т)і , т] 2 , Н 1ц , Н 2ц , Зц. Лишь в частном случае теле¬ 
управляемой ракеты, стабилизированной по крену, выражение 
параметра управления Д, будет содержать только Сі , тц , Н 1ц , 
Зц, а выражение Д, будет содержать только С 2> і) 2 > Н. 2і1 , 
І, Зц. Для вывода линеаризованных выражений парамет¬ 
ров управления в этом частном случае будем считать угол меж¬ 
ду упрежденным вектором дальности цели и вектором дально¬ 
сти ракеты малым и пренебрежем вариацией дальности ракеты. 
При этих условиях вектор т| можно считать приблизительно 
перпендикулярным вектору -О цут — Ярт (рис. 20.4.5), и для па¬ 
раметров управления мы получим следующие выражения: 



Рис. 20.4.5 


4 >- 4 " + с ‘+ щ— Г5Д- 11 " 


4! - а » + (; ' + ід.Ддл 


(20.4.42) 


где Р 2 , р 2 — угловые отклонения упрежденной точки от теоре¬ 
тического вектора относительной дальности упрежденной точки 
О цут — Ь рт . Эти углы зависят от отклонения движения цели 
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от теоретического, т. е. от величин Н 1ц , Н 2ц , 3" ц . Конкретные 
их выражения в общем случае зависят от способа определения 
упрежденной точки. В общем виде линеаризованные выражения 
для углов Уі ) р -2 могут быть записаны ,в виде, аналогичном 
(19.4.44): 

I і 

р, (І) = I ») н иМ*+ | 

о о 

і ( 

Рг(^) = і* ёці (^> *) -^-зц( т ) "Ь } ‘ І ) -^ц ( т ) ^ т 5 

о о 


' 

(20.4.43) 


где , г Ч 2 - ёіі » ёіг “ некоторые весовые функции, опре¬ 
деляемые методом прогнозирования движения цели, применяе- 



Рис. 20.4.6 


мым в системе управления. 

Аналогично производится линеа¬ 
ризация сигналов других измерите¬ 
лей, применяемых в системе управ¬ 
ления, относительно вариаций эле¬ 
ментов движения ракеты. Мы огра¬ 
ничимся здесь линеаризацией сигна¬ 
лов датчиков угловых скоростей 
ракеты, углов, определяющих ее 
положение, и сигналов акселеромет¬ 
ров. 

Из рис. 20.4.6 ясно, что при ма¬ 
лых углах атаки и скольжения ра¬ 
кеты и малых углах м и С 2 со¬ 
ставляющие угловой скорости раке¬ 
ты по связанным осям Ру і и Рг ; оп¬ 
ределяются приближенными фор¬ 
мулами 


<и у , == <0 Лт + С 2 + $ — > 
4^2, ==== т ~Ь С] Ч - ^ ■ 


(20.4.44) 


Эти формулы дают линеаризованные выражения угловых 
скоростей ракеты относительно углов а, !3, С, и С 2 . 

Для вывода линеаризованных 'выражений углов, определяю¬ 
щих положение ракеты в пространстве, ограничимся случаем 
управления со стабилизацией по крену и полета, близкого к 
горизонтальному. Тогда угол тангажа ракеты & будет малым, и 
из рис. 20.4.7 будут следовать формулы 


& = Ѳ т + С, + а, ф = ? г + у, + р. 


(20.4.45) 


Наконец, в § 16.3 были выведены выражения для поперечных 
ускорений ракеты, измеряемых акселерометрами: 
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а) для крестокрылой ракеты 

а' Уі = ѵА а а , а г , = — ѵВ ? ' р , (20.4.46} 

б) для ракеты самолетной формы 

а Уі = ѵ(А 0 +А а ' ас), а 2і = — ѵВ/ 8. (20.4.47) 

Эти формулы показывают, что поперечные ускорения ракеты 
можно считать линейными функциями угла атаки и угла сколь- 




Рис. 20.4.7 

жения, если только можно считать коэффициенты с * и с \, 
а также составляющую Г У| тяги двигательной установки не 
зависящими от аир (если они зависят от аир, то с точ¬ 
ностью до малых второго порядка можно принять их значения, 
соответствующие теоретическим значениям углов атаки и 
скольжения а т , р т ; щ таком случае их можно считать известны¬ 
ми функциями времени, и формулы (20.4.46) и (20.4.47) будут 
линейными относительно а и 3). 

Остановимся, наконец, на линеаризованных выражениях па¬ 
раметров управления для автономных систем управления. 

Для простейшей гироскопической системы управления, ста¬ 
билизирующей оси ракеты в пространстве, параметрами управ¬ 
ления служат углы отклонения продольной оси ракеты от за¬ 
данного программного направления. На основании (20.4.40) 
параметры управления выразятся при этом формулами 

— 0 Т — Н п -}- С] -ь ^2 = 'Рт — Фп + С 2 -+- 9. (20.4.48) 

Для простейшей инерциальной системы управления пара¬ 
метры управления выражаются формулами: 

а) для крестокрылой ракеты 

~ У- п і ^2 — ѵ П 3 — Ог іП , (20.4.49) 

б) для ракеты самолетной формы 

д і = ѵ(А 0 + А а 'а)-а Уіи , Д 2 - - <ѵВ^ - а 2і а . (20.4.50) 
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Наконец, для инерциальных, астроинерциальных и астро¬ 
навигационных систем управления, систем управления по зем¬ 
ным ориентирам и других типов систем управления (автономных 
или телеуправления), обеспечивающих наведение ракет по оп¬ 
ределенным относительно Земли траекториям, за параметры уп¬ 
равления, естественно, принимаются поперечные отклонения 
ракеты от заданной траектории по высоте и в плоскости горизон¬ 
та к);, т) 2 : 

д і=тгі. А 2 = ,Г І2- (20.4,51) 

Анализируя все выведенные выражения для параметров уп¬ 
равления и сигналов измерителей, обычно применяемых в си¬ 
стемах управления, мы видим, что все выражения для Д,, а 
также выражения для ш гі , 0 и а Уі линейны относительно ве¬ 
личин л),, С,, а, а все выражения для Д 2 и выражения для 
ш Уі е, и а г , линейны относительно т),, С 2 , р. 

Вследствие этого, собирая в выражении (20.4.18) для З в 
вместе все члены с Сі и все члены с а в выражении (20.4.18) 
для 8„ все члены с С 2 и все члены с г*, объединяя операторы из¬ 
мерительных устройств с операторами М, Ф ѵ , можем представить 
линеаризованный закон управления для каналов руля высоты и 
руля направления в форме 


3. = 3 ( в 0) + А/,, (р) ^ + М, (р) С, + М„ (. р) а, 
г 

К = 8' 0) + м ъ [р) -|-М, (р) С 2 + Щ ( р) р, 

г 


(20.4.52) 


где М,, (/>), А/Ѵ, (/>), М,(Р)> МЛ/?), Л/ р (/>) — некото¬ 

рые операторы, которые определяются в результате преобразо¬ 
вания линеаризованного закона управления к виду (20.4,52). В 
формулах (20.4.52) через г для краткости обозначена теоретиче¬ 
ская дальность О т в случае системы самонаведения и теоретиче¬ 
ская дальность ракеты О рт в случае системы телеуправления, 
г —1 в случае системы управления, ведущей ракету по опреде¬ 
ленной траектории, и г=оо в случае автономной системы уп¬ 
равления, не измеряющей отклонения ракеты от определенной 
траектории. Через 8 ( в 0) , 8[, 0) в формулах (20.4.52) обозначены 
определенные функции времени, которые получаются в резуль¬ 
тате суммирования всех членов, не зависящих от величин тщ %> 
Ч , ^2» ®> Р* 

В случае управления ракетой самолетной формы с коорди¬ 
нацией разворота основной сигнал управления по каналу курса 
подается на элероны, а на руль направления целесообразно по¬ 
давать только координирующий сигнал от акселерометра и, мо¬ 
жет быть, стабилизирующий сигнал датчика угловой ско- 
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рости ®у, • При этом линеаризованный закон управления примет 
вид: 

(20.4.53) 

8» = ( р) ^ + N1 (р) С 5 + М р '(р) р. 

Формулы (20.4.52) и (20.4.53) дают линеаризованный закон 
управления без учета ошибок измерения параметров управле¬ 
ния и других величин. Для учета ошибок измерений и помех 
следует в выражениях (20.4.52) и (20.4.53) добавить к величи¬ 
нам т][/г, С], а, т) 2 /г, С 3 , р соответствующие ошибки измерений, 
которые в общем случае представляют собой случайные функ¬ 
ции времени. Так как с наименьшей точностью измеряются от¬ 
клонения ракеты от требуемой траектории, особенно в условиях 
помех, то обычно целесообразно учитывать в законе управления 
только ошибки измерения величин тц/г и і\ 2 /г. Ошибки изме¬ 
рения углов, определяющих направления осей ракеты, и ее уг¬ 
ловых скоростей обычно можно не учитывать. При этом линеа¬ 
ризованный закон управления с учетом ошибок измерений и по¬ 
мех запишется в виде: 

а) для ракеты с декартовым управлением (стабилизирован¬ 
ной по крену) 

8 - = §< в 1 + ЛД ( р) + Х х (() + М, (Р) С, + К (р) а, 

Г 

(20.4.54) 

К = № + Мъ(Р) — + Хо(і) +ЛМ / >)С 8 +ЛУ/>)Р, 

г 

б) для ракеты с полярным управлением 

= * + М,, (р) -Т Л \{і) + УѴг, (р) С, -)- Д^ я ( р ) а, 

8 н=-М,.(/?)С 2 + /Ѵ р (/7)р, (20.4.55) 

- 8< с> + М ъ (р) ^ + 2Г 2 (і) + N1 (р) С 2 + Л'/ (р) р, 
где Х\(і) и Х 2 (і) — некоторые случайные функции времени. 

§ 20.5. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ВЕСОВЫХ ФУНКЦИЙ ПРОЦЕССА НАВЕДЕНИЯ 

В предыдущих параграфах полная система уравнений про¬ 
цесса наведения приведена к системе линейных уравнений. Вся¬ 
кая линейная система характеризуется весовыми функциями. 

30. В. С. Пугачев и др. 


6 в — С + АД), [р) — + Д/г, ір) С, -ф М а (р) а, 

Г 

{Р)Ъ + ЩІР)Ь 
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Поэтому для исследования процесса наведения часто бывает 
необходимо предварительно определить весовые функции систе¬ 
мы наведения. 

Как известно ([1], § 4.3), весовые функции линейной автома¬ 
тической системы могут быть определены путем решения ис¬ 
ходной системы уравнений, описывающей работу данной авто¬ 
матической системы, или путем решения сопряженной системы 
уравнений, специально образованной из исходной, для опреде¬ 
ления весовой функции. 




Если перед нами стоит задача определения весовой функции, 
как функции двух аргументов, то оба пути в отношении трудоем¬ 
кости равноценны. В этом случае поверхность в координатах I 
и х, изображающая весовую функцию, будет построена по от¬ 
дельным сечениям, в первом случае по первому аргументу і. 
во втором случае по второму аргументу т (рис. 20.5.1 и 20.5.2). 
Число решений исходной системы уравнений или сопряженной 
с ней системы определяется характером получающейся поверх¬ 
ности и устанавливается в процессе решения. Пользуясь полу¬ 
ченной весовой функцией как функцией двух аргументов, мы мо¬ 
жем определить значение соответствующей выходной величины 
системы в любой момент времени на рассматриваемом интерва¬ 
ле изменения времени. 

Однако часто приходится решать задачу определения выход¬ 
ной переменной автоматической системы для фиксированного 
момента времени і — Т или для небольшого числа фиксирован¬ 
ных моментов времени і\, ..., і п . В этом случае для решения 
задачи требуется одно или несколько сечений поверхности ве¬ 
совой функции по второму аргументу т при фиксированных зна¬ 
чениях первого аргумента. Определять сечение весовой функции 
по аргументу х при фиксированном первом аргументе і наибо¬ 
лее целесообразно путем решения сопряженной системы урав¬ 
нений. В [1], § 4.3 изложен метод структурного построения со¬ 
пряженной системы по структурной схеме исходной системы. 

Применим метод структурного построения системы, сопря¬ 
женной с исходной линеаризованной системой уравнений про¬ 
цесса наведения самонаводящейся или телеуправляемой ракеты. 
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В целях упрощения выкладок мы будем рассматривать только 
один канал управления по высоте. В принципе аналогичное по¬ 
строение можно произвести и для системы уравнений процесса 
наведения в пространстве, так как рассматриваемый метод не 
зависит от сложности системы уравнений. Ограничения могут 
быть вызваны только возможностями применяемой вычислитель¬ 
ной техники. 

Линеаризованная система уравнений процесса наведения для 
одного канала управления самонаводящейся или телеуправляе¬ 
мой ракеты, полученная в предыдущих параграфах, имеет вид 


■г\ = ѵ і,С —і/, С = А л (о. — а т ), 
и 4- сі а с а л = с 0 • С58, 


8 = 8(4) + (V (р) 


+ Х(і) 


+ ^(р)г + Ы а (р)а, 


(20.5.1) 


где коэффициенты Ѵ\\, А а , сі , с а , с ь в общем случае являются 
известными функциями времени (известными функциями эле¬ 
ментов теоретического движения); с 0 , а т , 8(°) — неслучайные 

возмущения; Х(і) — случайная функция, представляющая собой 
ошибку измерения угловых координат цели; V(() — случайная 
функция, определяющая случайные отклонения цели от теоре¬ 
тической траектории цели. Ввиду того, что мы рассматриваем 
только один канал управления, мы опустили индексы у линейно¬ 
го отклонения ракеты по высоте т), и вариации угла наклона 
вектора скорости ракеты в вертикальной плоскости ^ и за¬ 
писали вместо т)і, С] просто •»), Си вместо записали V. 
Точно так же мы отбросили индекс «в» у отклонения руля 
высоты. 

Напомним сводку правил построения структурной схемы со¬ 
пряженной системы ([1], § 4.3). 

1. При моделировании сопряженной системы в отрицатель¬ 
ном времени все идеальные системы, осуществляющие основные 
операции анализа (безынерционные усилители, запаздывающие 
звенья, интеграторы и дифференциаторы), сохраняют свои 
функции. Все прочие линейные элементы заменяются соответст¬ 
вующими сопряженными. 

2. Направление всех связей на структурной схеме изменяется 
на противоположное. При этом точки разветвления заменяются 
сумматорами, а сумматоры — точками разветвления. 

3. Все безынерционные усилители с переменными по времени 
коэффициентами усиления (переменные коэффициенты) рас¬ 
сматриваются в отрицательном времени. 

Структурная схема, соответствующая исходной системе 
уравнений (20.5.1), изображена на рис. 20.5.3, а структурная 
схема сопряженной системы, построенная в соответствии с ус¬ 
тановленными правилами, — на рис. 20.5.4. 


30 * 
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Сделаем некоторые пояснения. Сопряженную систему, струк¬ 
турная схема которой изображена на рис. 20.5.4, необходимо 
интегрировать в обратном или отрицательном времени, которое 
МЫ обозначим через 5= Т—і. При интегрировании сопряжен¬ 
ной системы в зависимости от избранного входа и выхода мож¬ 
но получить различные весовые функции процесса наведения. 
Однако для данного входа и выхода однократное интегрирова¬ 
ние сопряженной системы позволяет получить одно сечение ве¬ 
совой функции, соответствующее фиксированному моменту вре¬ 
мени і = Т. Для каждого выбранного фиксированного момента 
времени Т необходимо рассчитать переменные коэффициенты 

Цг(Т-з), А а (Т — я), г> п (7-$), с а (Т~з), сцТ-з), с ъ (Т-з), 

вид которых для различных моментов Т в общем случае будет 
различным. На структурной схеме сопряженной системы через р 
обозначен оператор дифференцирования по обратному времени 
5 , а через М п *, М а *, А5* обозначены операторы, сопряженные 
с соответствующими операторами исходной системы. Если в ча¬ 
стном случае операторы Л/ г Л' е , А’ с представляют стационарные 
звенья общей системы, то строить сопряженные им системы нет 
необходимости, так как сопряженные системы стационарных си¬ 
стем в обратном времени совпадают с исходными системами 
(см. [I], § 4.4). 

Ошибка наведения самонаводящейся ракеты определяется 
значениями величин С и г\ в момент прекращения работы си¬ 
стемы управления, а ошибка наведения телеуправляемой ракеты 
определяется значением величины в конечный момент наве¬ 
дения. Установим начальные условия интегрирования сопряжен¬ 
ной системы, например, для определения весовых функций 
ё-цх' Т, т) и ( 7, т) в момент і = Т. В первом случае, при 

определении весовой функции & пл -, входом в исходной системе 
является точка приложения рассматриваемого возмущения X, а 
выходом является величина ч]. Обозначим величину на соответ¬ 
ствующем входе в сопряженной системе % п и величину на со¬ 
ответствующем выходе ѵ*- Как известно ([1], § 4.3), для опреде¬ 
ления весовой функции сопряженной системы (так же, как и для 
определения весовой функции исходной системы) ,на вход * Т( 
сопряженной системы необходимо подать 8-функцию. Тогда 
на выходе у х сопряженной системы мы получим весовую функ¬ 
цию Т) = ^ Х (Т, Т-5). 

Запишем эти условия: 

о (я), ѵ, (0) =^=_у 2 (0) = Уз (0) = у 4 (0) =0, 

ѵЛ*) = 2пх(Т,Т-з). (20.5.2) 

Однако при решении сопряженной системы с помощью ма¬ 
тематических машин, имеющих обычно определенные конечные 
диапазоны изменения переменных величин, точное задание 
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8 -функции невозможно. Используя известное свойство 8-функ¬ 
ции, можно обойти это затруднение и заменить о -функцию на 
входе системы соответствующим, в данном частном случае еди¬ 
ничным, начальным условием на выходе первого интегратора 
системы ([1], § 4.4). 

Тогда условия (20.5.2) интегрирования сопряженной системы 
принимают вид: 

* ч = 0, Ті(0)=1. Уч (°) — У г (0) — Уі (°) = 0, 

ЧЛ*)-8 Ѵ (Т, Г-5). (20.5.3) ‘ 

Условия интегрирования сопряженной системы для определения 
весовой функции §с х устанавливаются аналогично 

*с = 0> У 2 (0) = 1, Уі (0) = Уз (0) = (0) == 0, 

= Т-8). (20.5.4) 

Таким образом, используя структурные схемы прямой и со¬ 
пряженной систем, мы можем определить условия интегрирова¬ 
ния сопряженной системы для определения любой другой инте¬ 
ресующей нас весовой функции § пи , ёсц, 8 ас о> 8ь<п, 8* х и т - Д- 
Решая при полученных условиях сопряженную систему, мы по¬ 
лучаем интересующие нас весовые функции. 



Глава 21 


ИССЛЕДОВАНИЕ ТОЧНОСТИ НАВЕДЕНИЯ РАКЕТ 
УПРОЩЕННЫМИ МЕТОДАМИ 


§ 21.1. ОСНОВНЫЕ ПРИЧИНЫ ОШИБОК СТРЕЛЬБЫ 
УПРАВЛЯЕМЫМИ РАКЕТАМИ 

Как мы видели в предыдущих главах, сигнал управления вы¬ 
рабатывается системой управления со случайной ошибкой, 
вследствие наличия различного рода помех при измере¬ 
ниях. Случайные помехи являются источниками ошибок 
в измерении параметров управления и в работе си¬ 
стемы управления ів целом и приводят в конечном счете к ошиб¬ 
кам наведения управляемых ракет. Случайные ошибки измере¬ 
ния параметров управления достаточно подробно были рас¬ 
смотрены ранее, при изучении измерителей, и на них здесь оста¬ 
навливаться не будем. Однако случайные помехи в системе уп¬ 
равления и ошибки измерения, вызываемые ими, не являются 
единственными причинами рассеивания управляемых ракет. На 
ракеты действуют случайные возмущения со стороны атмосфе¬ 
ры. Реальная атмосфера всегда находится в непрерывном пере¬ 
менном движении относительно Земли. Это явление называется 
турбулентностью атмосферы. Перемещение атмосферы является 
случайным. Поэтому аэродинамические силы, действующие на 
ракету, содержат случайные составляющие, которые вызывают 
случайные движения ракеты Случайные ускорения, вызывае¬ 
мые случайными составляющими аэродинамических сил, в свою 
очередь являются причиной случайных ошибок измерения не¬ 
которых величин системой управления. Так, например, случай¬ 
ные ускорения вызывают случайные колебания гировертикали 
или инерциального построителя вертикали, которые являются 
причиной случайных ошибок определения параметров управле¬ 
ния или положения ракеты относительно земной поверхности 
инерциальной системой управления. Точно так же случайные ко¬ 
лебания вертикали, вызванные случайными ускорениями раке¬ 
ты, являются причиной случайных ошибок определения направ¬ 
ления осей ракеты гироскопическими измерителями. 

Рассмотрим статистические характеристики атмосферы. 
Движение атмосферы относительно Земли проявляется в виде 
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ветра. Скорость ветра является случайной функцией времени і 
и координат точки пространства. Поэтому, обозначая вектор 
скорости ветра через можно записать 

\Ѵ 0 =\ Ѵ 0 (Я, і), (21.1.1) 

где Я — радиус-вектор точки пространства. Зависимость век¬ 
тора скорости ветра от времени в метеорологии обычно пред¬ 
ставляют на основе гипотезы о переносе флуктуаций скорости 
ветра средним ветром, которую можно считать достаточно хоро¬ 
шо обоснованной теоретически и проверенной экспериментально. 
Эта гипотеза заключается в том, что средний ветер, вектор ско¬ 
рости которого равен как бы переносит всю картину рас¬ 
пределения флуктуаций вектора скорости ветра в пространстве, 
как твердое тело. Этот средний вектор скорости ветра яв¬ 
ляется математическим ожиданием скорости ветра в данной 
точке пространства. Вектор ы> 0 можно считать <в достаточно боль¬ 
шой области пространства в течение длительного времени по 
стоянным. Согласно этой гипотезе, если в момент времени і в 
точке Я скорость ветра равна Ш п (Я, ()> то точно такая же ско¬ 
рость ветра будет в момент ^+ т в точке Я+иа 0 т -. Сле¬ 
довательно, 

]Ѵ 0 (Я, І)=\Ѵ 0 (Я + ЩХ, І + Х). (21.1.2) 

Полагая т ——і, получаем из (21.1.2) 

НѴ/?, і) == \Ѵ 0 (Я — Щ(> 0) = \Ѵ Х (Я — хѵ 0 1 ). (21.1.3) 

Это дает право рассматривать только мгновенное распределение 
ветра ів пространстве, т. е. функцию 1ѴД/?). 

Гипотеза о переносе флуктуаций средним ветром дает воз¬ 
можность сократить число аргументов, от которых зависят 
флуктуации вектора скорости ветра, и представить вектор ско¬ 
рости ветра в виде 

ИМЯ)-то 0 +ИМЯ), (21.1.4) 

где \Ѵ(Я)- центрированная составляющая флуктуации векто¬ 
ра скорости ветра. 

Экспериментально подтверждено, что в довольно широких 
областях слоя атмосферы поле вектора \Ѵ{Я) можно считать 
однородным и изотропным в статистическом смысле. Причем 
однородность функции IV(Я) означает зависимость корреляци¬ 
онной функции іветра только от разности векторов координат 
точек пространства г=Я~Яі, т - е - зависимость от г, как от век¬ 
тора, а изотропность означает зависимость только от величины 
модуля г и независимость от направления вектора. Протяжен¬ 
ность областей, где такое предположение практически оправды¬ 
вается, достигает нескольких десятков километров. 



Рассмотрим некоторую точку пространства А с радиусом- 
вектором Я и соседнюю с ней точку В с радиусом-вектором 
К + г (рис. 21.1.1). Пусть ЩЛ) и Щ/?+г) — случайные со¬ 
ставляющие вектора скорости ветра в точках А и В соответст¬ 
венно. Проекции векторов 1Ѵ(/?), УѴ(Я + г) на направление век¬ 
тора г обозначим индексом 
ѵ.ХѴ ѵ (Я), ѴГ ѵ {Я + г>, а 
проекции на нормаль к век¬ 
тору г обозначим индексом 

П‘.ѴГ а т 4-г) (рии 

21.1.1). Составляющие Ш г , 
и \Ѵ п не коррелированы при 
смещении по данному на¬ 
правлению. При эксперимен¬ 
тальном исследовании тур¬ 
булентности атмосферы 
обычно изучают две корреля¬ 
ционные функции, определя¬ 
емые формулами 

М ѵ (г)=М[ѴГ ѵ {Я)\>Г ѵ (Я+г) ], 

(21.1.5) 

к п {г) = М[ЧГ я [Н)ѴГ п (Я + г)\. 

( 21 . 1 . 6 ) 

Функции (21.1.5) и (21.1.6) являются корреляционными функция¬ 
ми продольной и поперечной составляющих вектора скорости вет¬ 
ра IV - соответственно по отношению к направлению, определяемо¬ 
му вектором г. При этом в силу изотропности поля случайного 
вектора \Ѵ(Я) корреляционные функции к ѵ {г ■ и к п {г) зависят 
только от модуля вектора г и не зависят от его направления. 
Теоретически и экспериментально было установлено, что функции 
к ѵ (г) и к п (г) достаточно точно определяются приближенными 
формулами в,ида 


К (г) = 

- 1 г і 

а 2 е 

(21.1.7) 

к п {г) = °ѵ? | 


(21.1.8) 

1 / 



где а да 2 = Ж[Г. 2 (/?)]=Ж[1Г„ 2 (і?)) -— дисперсия любой ком¬ 
поненты, а и І л — масштабы турбулентности. Обычно 
Ь ѵ = 2і, г . Масштаб турбулентности является удобной харак¬ 
теристикой линейных размеров области, где соответствующие со¬ 
ставляющие вектор.а скорости ветра коррелированы. 

Формулы (21.1.7) и (21.1.8) зависят, таким образом, от двух 
параметров: а то 2 — дисперсии скорости случайного ветра и мас¬ 
штаба турбулентности Ь ѵ ■ Масштаб турбулентности должен за- 



Рис. 21.1.1 


473 



висеть от условий погоды, времени года, высоты и от других фак¬ 
торов. Величина масштаба турбулентности колеблется от сотен 
до тысячи метров. Среднее значение его = 200 -ь300 м. 

Дисперсия а да 2 также зависит от условий погоды и высоты. 
Имеющийся опытный материал позволяет заключить, что диспер¬ 
сия скорости ветра при кучевых облаках примерно в 4 раза, при 
грозовых условиях .в 9 раз больше, чем в условиях хорошей ясной 
погоды. При изменении высоты величина з ш 2 значительно из¬ 
меняется. 

Проекции вектора скорости ветра \Ѵ на поточные оси следую-' 
щие: ѴР У , ДД. В соответствии с изложенной выше гипотезой 

об однородной и изотропной атмосфере они являются стационар¬ 
ными случайными функциями с корреляционными функциями, 
для которых справедливы следующие соотношения: 

к х (г х ) = к у ( г у ) = к, (. г г ) = к ѵ (г), (21.1.9) 

К (д) = К (О = к г (д) = к х [г у) = к Л г ѵ )= к у {г г )-к п (г), (21.1.10) 

где г — расстояние между двумя точками пространства около ле¬ 
тящей ракеты, г х , г у , г г —приращения координат х, у, г, соот¬ 
ветственно- 

к х {г х )^М\Ш х {х)\Ѵ х [ Х + г х )\, 

к ѵ {г х ) = М[ѴГ у [х)\У у {х + г х )) ит. д'. 

Следует заметить, что взаимные корреляционные функции состав¬ 
ляющих равны нулю: 

Ьух ( г х ) = к уг (С) = к„(г ж ) = 0 Ч (21.1.11) 

В практических расчетах удобно пользоваться спектральной ха¬ 
рактеристикой флуктуаций — спектральной плотностью. Спект¬ 
ральная плотность флуктуаций определяется по формуле 

оо 

$(Й) = ^ к (г) сов (й/-) сіг, (21.1.12) 


где г — любая пространственная координата; 0 — пространст¬ 
венная угловая частота, равная й = 2я/Х, а величина >- есть 
длина волны соответствующей спектральной составляющей ско¬ 
рости турбулентного движения воздуха. Подставляя -в формулу 
(21.1.12) выражения к ѵ (г) и к п \г) из (21.1.7), (21.1.8), полу¬ 
чим соответственно формулы для спектральных плотностей: 




2 

V ~ 

ТС 

2 А 

" 2и 


1 

1+Й 2 Ѵ ’ 

1 + ЗЙ ; Д, 2 
(1 + Й 2 І „‘-') 2 


(21.1.13) 

(21.1.14) 
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Между временем I и пространственной координатой г, а 
также между угловой частотой ш и пространственной частотой & 
легко установить связь. Действительно, при полете ракеты по 
данному направлению с постоянной скоростью ѵ относительно 
воздуха расстояние г между двумя точками на ее пути 
определяется формулой г = ѵ(і — і'), где і и і' — моменты на¬ 
хождения ракеты в двух точках. Таким образом, при движении 
ракеты вектор скорости ветра, как случайная функция коорди¬ 
нат точки пространства преобразуется в случайную функцию 
времени, а корреляционные функции к ѵ (г) и к п (г) преобразуются 
в соответствующие функции интервала времени ~ = і — і'. Сле¬ 


довательно, 


Г = ОТ, <0 = Ѵ§- 


(21.1.15) 


Учитывая вторую формулу (21.1.15) и тождество 

оо оо 

3 «, 2 = (21.1.16) 

— оо — оо 

получим формулы для спектральных плотностей $ г ,(«>) и $„(со), 
выраженные через частоту <в: 


■М°>) = 3 * 


1 


КѴ 1 -(- о 2 І. ѵ 2 і'Ѵ 


, м = а Л 1±^> 2 

" 2кѵ (\+^Ь п 2 /ѵ 2 ) 2 


(21.1.17) 


На рис. 21.1.2 и 21.1.3 приведены графики нормированных 
спектральных плотностей, вычисленные и построенные по фор¬ 
мулам (21.1.13) и (21.1.14) для различных значений масштабов 
турбулентности. Графики построены в логарифмическом масшта¬ 
бе. Приведенные выражения спектральных плотностей хорошо 
согласуются с опытными данными. В качестве примера на рис. 
21.1.4 приведены некоторые экспериментальные данные [27] для 


спектральной плотности 5„(й). Там же приведена теоретиче¬ 
ская кривая спектральной плотности 5„(й), построенная по 
формуле (2Ы.14) при /.„ = 200 м и — 2 м/сек. 

Кроме рассмотренных случайных возмущений, на управляе¬ 
мую ракету действуют также случайные реактивные силы и 
моменты, зависящие от технологических погрешностей в изго¬ 
товлении реактивного двигателя, от случайных флуктуаций в 
Процессах горения и истечения рабочего тела из сопел двига¬ 
тельной установки, от упругих свойств конструкции ракеты и 
Проявляющихся в виде наличия случайного эксцентриситета ли¬ 
нии действия тяги двигателя, а также случайных вибраций. 

Методы, которыми располагает теория полета управляемых 
ракет для исследования процесса наведения с учетом действую- 
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щих на ракету и систему управления случайных возмущений и 
изучения рассеивания, в принципе позволяют учесть все дейст¬ 
вующие на ракету и систему управления случайные возмущения, 
если известны вероятностные характеристики этих возмущений.' 



Рис. 21.1.4 


Однако при учете большого количества возмущений исследова¬ 
ние становится чрезмерно громоздким. Поэтому желательно 
предварительно оценить все действующие на ракету и систему 
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управления возмущения и выявить главные из них, которые ока¬ 
зывают наиболее существенное влияние на точность наведения 
управляемых ракет. Тогда можно будет отбросить большое ко¬ 
личество второстепенных случайных возмущений, несуществен¬ 
но влияющих на процесс наведения, и учитывать в каждом кон¬ 
кретном случае лишь небольшое количество основных случай¬ 
ных возмущений, определяющих рассеивание управляемых 
ракет. 

При определении основных причин рассеивания управляе¬ 
мых ракет, т. е. основных случайных возмущений, вызывающих 
рассеивание управляемых ракет, следует прежде всего выде¬ 
лить случайные возмущения, которые система управления рас¬ 
сматриваемого типа воспринимает как полезный управляющий 
сигнал и вследствие этого не может компенсировать соответст¬ 
вующими управляющими сигналами. Эти возмущения следует 
сравнить по величине их дисперсий, и те из них, дисперсии кото¬ 
рых малы по сравнению с наибольшими из сравниваемых дис¬ 
персий, отбросить. Таким способом можно выделить основные 
причины рассеивания управляемых ракет и отбросить второсте¬ 
пенные факторы, которые не могут существенно повлиять на 
рассеивание, вызываемое действием основных факторов. 

Для самонаводящихся ракет единственным видом случайных 
возмущений, которые система управления не отличает от по¬ 
лезного управляющего сигнала, являются ошибки измерения уг¬ 
ловых координат пели относительно ракеты. 

Действительно, вследствие ошибок измерения угловых ко¬ 
ординат цели относительно ракеты самонаводящаяся ракета бу¬ 
дет наводиться не на цель, а на точку, положение которой оп¬ 
ределяется измеренными координатором цели угловыми коор¬ 
динатами, Исправить эту ошибку система самонаведения не 
может, так как она не может определить истинное положение 
цели относительно ракеты. Координатор цели является единст¬ 
венным измерителем в системе самонаведения, измеряющим 
внешние по отношению к ракете величины, и является наименее 
точным из измерителей, имеющихся в системе. Поэтому ошиб¬ 
ки измерения угловых координат цели относительно ракеты 
координатором цели или в конечном счете ошибки измерения 
параметров управления являются основной причиной рассеи¬ 
вания самонаводящихся ракет. 

При расчете ошибок наведения самонаводящихся ракет не¬ 
обходимо также учитывать маневрирование цели. Начальные 
ошибки пуска самонаводящейся ракеты могут оказать влияние 
на величину промаха только при стрельбе с малых дальностей. 
Что касается случайных возмущений со стороны атмосферы, то 
они играют незначительную роль для самонаводящихся ракет, 
так как эти возмущения, вносимые в движение ракет, проявля¬ 
ются как параметры управления и в основном устраняются си¬ 
стемой самонаведения. Кроме того, ракеты класса «воздух— 
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воздух» и цель, находясь примерно в одном воздушном слое, 
испытывают одинаковые воздействия со стороны атмосферы и 
для них влияние атмосферы на ошибку наведения еще менее 
значительно- То же самое можно сказать и относительно флук¬ 
туации силы тяги двигателя. 

Для телеуправляемых ракет случайными возмущениями, ко¬ 
торые система управления не отличает от полезных управляю¬ 
щих сигналов, являются ошибки измерения координат цели и 
координат ракеты. Действительно, вследствие ошибок измере¬ 
ния координат цели и ракеты процесс наведения ракеты на цель 
фактически заменяется процессом наведения точки, положение 
которой определяется измеренными системой телеуправления 
координатами ракеты, на точку, положение которой определяется 
измеренными системой координатами цели. Истинное положе¬ 
ние ракеты и цели остается для системы телеуправления 
неизвестным, вследствие чего она не может исправить 
ошибки измерения координат цели и ракеты. Для ре¬ 
шения вопроса о том, какие из этих ошибок являют¬ 
ся основной причиной рассеивания телеуправляемых ра¬ 
кет, следует сравнить дисперсии ошибок измерения при приме¬ 
нении различных измерителей. Результат получится различный 
в зависимости от типа измерителя координат цели и ракеты и 
методов наведения. При телеуправлении в общем случае в вы¬ 
ражения параметров управления входят угловые координаты 
и дальности ракеты и цели. Если измерителем координат цели и 
ракеты является радиолокатор, то ошибки измерения дально¬ 
сти меньше ошибок измерения угловых величин, и ошибки изме¬ 
рения угловых координат цели и ракеты являются основными. 

Если на ракете имеется ответчик, то ошибки измерения коор¬ 
динат ракеты пренебрежимо малы по сравнению с ошибками 
измерения координат цели- То же относится к ракете, управляе¬ 
мой по равносигнальной зоне. При оптическом методе измерения 
координат цели и ракеты ошибки измерения угловых коорди¬ 
нат значительно, меньше соответствующих ошибок при радиоло¬ 
кационном измерителе. При всех методах телеуправления 
ошибки измерения угловых координат цели и ракеты являются 
основными причинами рассеивания ракет. Относительно других 
случайных возмущений, действующих на телеуправляемые раке¬ 
ты, можно сказать то же, что сказано выше применительно к 
самонаводящимся ракетам. Следует только заметить, что для 
телеуправляемых ракет часто существенно бывает требование 
жесткой поперечной стабилизации, так как поворот ракеты -во¬ 
круг ее продольной оси приводит к дополнительным ошибкам. 
Точность же поперечной стабилизации ракет зависит от флук- 
туационных возмущений аэродинамических сил. В случае, если 
в систему телеуправления входит оператор-человек, в число ос¬ 
новных причин рассеивания телеуправляемых ракет входят и 
ошибки в командах управления, вырабатываемых человеком. 


480 



Одной из главных причин рассеивания автономно управляе¬ 
мых ракет являются случайные составляющие вектора скорости 
ветра, т. е. турбулентность атмосферы, так как вызываемые ими 
случайные ускорения ракеты являются одной из существенных 
причин ошибок измерения направлений осей и координат 
ракеты. 

Второй основной причиной ошибок наведения автономно уп¬ 
равляемых ракет являются ошибки приборов, определяющих 
положение ракеты. Таким образом, ветер и ошибки приборов, 
определяющих положение и элементы движения ракеты, явля¬ 
ются основными причинами рассеивания автономно управляе¬ 
мых ракет. Для некоторых типов автономно управляемых ракет 
важными причинами, вызывающими рассеивание, могут быть 
также флуктуации тяги реактивного двигателя, ошибки во вре¬ 
мени окончания работы двигателя, а также ошибки программных 
устройств. 

§ 21.2. ПРИНЦИПИАЛЬНЫЕ ОСНОВЫ УПРОЩЕННЫХ МЕТОДОВ 
ИССЛЕДОВАНИЯ ТОЧНОСТИ НАВЕДЕНИЯ РАКЕТ 

Точность наведения управляемых ракет зависит от случай¬ 
ных возмущений, действующих на систему управления и ракету, 
а также от динамических характеристик управляемого комплек¬ 
са в целом, которые в свою очередь зависят от параметров раке¬ 
ты и системы управления. На точность наведения ракет оказы¬ 
вает влияние также маневрирование цели. В некоторых случаях 
целесообразным манезром цели можно существенно увеличить 
ошибки наведения ракет и снизить их эффективность. И наобо¬ 
рот, целесообразным выбором закона управления и параметров 
системы управления можно уменьшить ошибки от маневрирова¬ 
ния цели и помех. Теоретический анализ точности наведения 
ракет на цель в настоящее время может быть произведен на ос¬ 
нове современной статистической теории линейных и нелиней¬ 
ных преобразований случайных функций ([1 ], гл. 7, гл. 11; [41]). 
Эта теория нашла широкое применение при исследовании точно¬ 
сти любых динамических систем, к которым, в частности, отно¬ 
сятся управляемые ракетные комплексы. 

Процесс наведения управляемой ракеты на цель описывает¬ 
ся сложной динамической системой, и достаточно полный анализ 
точности наведения на основании такой системы уравнений воз¬ 
можен путем использования современных аналоговых и цифро¬ 
вых математических машин. Для этого надо знать все парамет¬ 
ры ракеты и системы управления, а также характеристики слу¬ 
чайных возмущений и маневра цели. Однако во многих случаях 
необходимо достаточно простым методом предварительно оце¬ 
нить влияние основных факторов на процесс и ошибки наведе¬ 
ния ракет и предварительно назначить параметры системы 
управления. Такая необходимость возникает, во-первых, 
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на начальной стадии проектирования управляемого комп¬ 
лекса, когда нет никаких сведений о параметрах ракеты и систе¬ 
мы управления, но требуется уже на этой стадии проектирова¬ 
ния дать предварительную оценку точности наведения управ¬ 
ляемой ракеты. Во-вторых, прежде чем производить громоздкие 
расчеты с помощью математической машины, необходимо уметь 
приближенно оценить порядок получаемых результатов- Это 
дает возможность рационально выбрать программу расчетов. 
В-третьих, предварительная оценка точности стрельбы управ¬ 
ляемыми ракетами с помощью простых по возможности анали¬ 
тических методов дает возможность оценить целесообразность 
их боевого применения при различных условиях. 

Простые формулы для определения точности наведения уп¬ 
равляемых ракет можно получить за счет введения упрощений 
в систему уравнений, описывающих процесс наведения, ц 
за счет упрощенного учета вероятностных характеристик 
основных возмущений. Здесь, как нигде более, помо¬ 
гает диалектический подход к изучаемому явлению, позволяю¬ 
щий выявить характерные основные для данного процесса свя¬ 
зи и параметры, от которых главным образом зависит ход про¬ 
цесса и величины ошибок наведения ракет. Поэтому упрощен¬ 
ные формулы для оценки точности динамической системы долж¬ 
ны содержать основные параметры ракеты и системы управле¬ 
ния, условий стрельбы и характеристики основных возмущений. 
К основным параметрам ракеты и системы управления можно 
отнести общий коэффициент усиления, эквивалентную постоян¬ 
ную времени переходного процесса образования управляющей 
силы, зависящие от эффективности управляющих органов раке¬ 
ты, ее аэродинамических характеристик, мощности двигателей 
при газодинамическом управлении, коэффициента усиления и 
инерционности системы управления. 

Условия боевого применения ракет характеризуются началь¬ 
ной дальностью стрельбы, скоростями цели и ракеты, ракурсом 
-и маневрированием цели. 

Для того чтобы получить наиболее простой аналитический 
метод, целесообразно воспользоваться линейной теорией преоб¬ 
разования случайных функций, как наиболее полно разработан¬ 
ной и достаточно точной. Поэтому в основу получрдия прибли¬ 
женных формул положим линеаризованную систему уравнений 
процесса наведения ракет на цель. При приближенном рассмот¬ 
рении процесса наведения реальная динамическая система, по¬ 
ведение которой описывается системой дифференциальных урав¬ 
нений высокого порядка, должна быть заменена эквивалентной 
схемой (математической моделью), описываемой дифференци¬ 
альными уравнениями невысокого порядка, причем основные 
черты поведения реальной системы и эквивалентной схемы дол¬ 
жны быть близкими- 
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В общем случае нельзя доказать возможность замены сис¬ 
темы дифференциальных уравнений системой уравнений более 
низкого порядка. Однако для реальных динамических систем 
управляемых ракет такая замена возможна. Эта возможность 
оправдывается прежде всего тем, что многочисленные элементы 
системы управления и ракеты, входящие в динамическую систе¬ 
му последовательно, имеют различные полосы пропускания. По¬ 
этому колебания высоких частот отфильтровываются более инер¬ 
ционными элементами. В результате можно пренебрегать неко¬ 
торыми уравнениями, описывающими высокочастотные процес¬ 
сы. Замена некоторых апериодических и колебательных звеньев 
усилительными звеньями возможна, когда соответствующие со¬ 
прягающие частоты и>г = 1/7' г , где — постоянная времени, 
больше той частоты, после которой амплитудная логарифмиче¬ 
ская частотная характеристика разомкнутой системы лежит 
ниже уровня 20 дб ([1], § 4.7): 

I | Ф,(*»,) | < -20 дб, (21.2.1) 

где Ф^ісо) — частотная характеристика разомкнутой сис¬ 
темы. 

При этом ошибка в определении среднего квадратического 
отклонения выходной случайной функции замкнутой системы по 
упрощенной формуле не превосходит 5% при отбрасывании 
только апериодических звеньев и 20% при отбрасывании коле¬ 
бательного звена. 

Характер упрощений системы уравнений и применяемые ме¬ 
тоды исследования существенным образом зависят от назначе¬ 
ния управляемой ракеты, а также от принципа управления. Гак, 
при исследовании процесса наведения автономно управляемых и 
телеуправляемых ракет, движущихся примерно с постоянными 
скоростями в горизонтальной плоскости, целесообразно приме¬ 
нить хорошо разработанные частотные методы, считая систему 
приближенно стационарной- В общем случае исследования про¬ 
цесса самонаведения, телеуправления и автономного управления 
система уравнений оказывается существенно нестационарной. 
В этих случаях целесообразно применить другие методы. При 
использовании же частотного метода необходимо определить 
реакцию линейной системы на гармоническое колебание с уче¬ 
том нестационарное™. 

При применении частотных методов к нестационарным систе¬ 
мам следует иметь в виду, что частотная характеристика неста¬ 
ционарной системы является функцией двух аргументов — ча¬ 
стоты и времени — и определяется не из алгебраического, а 
из -соответствующего дифференциального уравнения. Рассмот¬ 
рим этот случай несколько подробнее. Пусть нестационарная ди¬ 
намическая система описывается уравнением вида 
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где у — выходная переменная системы; х — возмущение, дей¬ 
ствующее на систему; Р(і, р) и Н(і, р) — полиномы относитель¬ 
но оператора дифференцирования по времени р = й!йі с коэф¬ 
фициентами, зависящими от времени. Степень многочлена 
Р( і, р) обозначим п, а степень многочлена Н(і, р) обозначим т, 
причем будем полагать п 9> т. 

Если на вход системы подать гармоническое колебание 
х — е м , то частный интеграл уравнения (21.2-2), характери¬ 
зующий реакцию системы на гармоническое колебание е'°Д , 
действующее в течение достаточно большого промежутка 'време¬ 
ни, чтобы свободные колебания затухли, выражается через ча¬ 
стотную характеристику Ф (/,/«>) системы формулой 

ѵ (/) Ф(/, йо)е іш1 . (21.2.3) 

Применяя к е !ш{ оператор Н(і, р), а к переменной Ф (і, Да) е'“ г 
оператор Р(і, р), получим 

/•/(/, р) & ті = с !т< Н(г, Ди), (21.2.4) 

Р (/, р) Ф і г, До) е и '< .= е' ш< Р (/, До 4- р) Ф (і, іш), (21.2.5) 

так как 

рк е шЧ ^ 

рф(і, Ді>) = е' " - ' Ф [/, іи>) -4- е |Чи/ ДоФ(/, До) =*= 

<3/ 


= е' ю< (/и> 4-л) Ф (/, До) 

н, следовательно, ' 

Ф (/, /ш е ,т ' — е ;, " ? (До + /?)* Ф (/, /ш). (21.2.(3) 

Подставляя выражения (21.2.4) и (21.2.5) з уравнение (21.2.2), 
получим уравнение для определения частотной характеристики 
системы 

Р іі. До 4- р) Ф (/, /■:>) = н ((, До). (21.2.7) 

Применяя формулу Тейлора, представим многочлен Р(і, Д» + Р) 
степени п относительно р в виде 


с/х • . ч . . , дР (і. До) , 1 д п Р(і, /со) „ 

г (г, до + о) ----- Р (/, до) -!--ф -— р .— - 

ідѵ: п ! І п 0<х> п 

(21.24 

Тогда уравнение (21.2.7) примет вид 

I д*Р(і,Ы) 0» . дР(і,іо) д 

и! і а дш п ді и ідч> ді 


I" (/, /го) Ф (/. До) 


, До). 


(21.2.9; 


При медленном изменении коэффициентов полиномов 
Р(і, /<о) и Я (7 , До) -в функции времени і функция Ф(/, Да) сам; 
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оказывается медленно изменяющейся функцией времени. Это 
дает основание применять для определения Фіі, /да) метод асимп¬ 
тотических разложений или метод последовательных прибли¬ 
жений, пренебрегая в первом приближении ее производными- 
В результате получим в первом приближении 

(21.2.Щ 

Р(Р М>) 


Во втором приближении учтем в уравнении (21.2.9) одну 
первую производную функции Ф({, /да) по /, заменив ее про¬ 
изводной от первого приближения Ф 1 (/, /да), вычисленного по 
формуле (21.2.10): 


дР (і, /да) дФ 1 (і, /да) 


года 


а/ 


Р(І, /со) Ф 2 (/, /да) — Н {І, /да). (21.2.11) 


Отсюда находим функцию Ф 2 (/, /да) во втором приближении 
/■/(/, /да) 1 дР и. /да) <Э НИ, /да' 


Ф.,(/, /да): 


Г//, /со) ^(г 1 , /да) 


голо 


5/ Р (/, /ш) 


. ( 21 . 2 . 12 ) 


Далее таким же образом можно определить третье приближе¬ 
ние и следующие. Однако процесс определения третьего и по¬ 
следующих приближений громоздок и вследствие этого практи¬ 
чески не может быть использован. Поэтому изложенный способ 
определения функции Ф(/, /да) может быть практически реко¬ 
мендован только для таких случаев, когда поправка к первому 
приближению получается достаточно малой для того, чтобы мо¬ 
жно было пользоваться формулой (21.2.12) и не прибегать к 
третьему приближению. Следует заметить, что первый член в 
формуле (21.2.12) является частотной характеристикой системы 
при применении приема «замораживания» коэффициентов.. Вто¬ 
рой член этой формулы является в сущности поправкой и может 
быть также использован для приближенной оценки точности ре¬ 
зультатов, получаемых с помощью приема «замораживания». 

Вели система уравнений наведения ракеты существенно не¬ 
стационарна, то пользоваться частотным методом неудобно, как 
'было сказано выше. В этом случае целесообразно идти по пути 
существенного понижения порядка системы уравнений и приме¬ 
нения различных приближенных методов решения линейных 
дифференциальных уравнений с переменными коэффициентами. 
Так, если после введения соответствующих упрощений система 
уравнений приведена к уравнению вида 


/(/. Р)У = Р)х, (21.2.13) 


где і(і, р) и <7(7, р) — полиномы относительно оператора диф¬ 
ференцирования р с переменными коэффициентами, - то инте¬ 
грал этого уравнения при нулевых начальных условиях может 
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быть представлен через соответствующую весовую функцию 
ё(і, т) в форме 

і 

У (*) = ] х)х(т)а\. (21.2.14) 

О 

Весовая функция ц(1, х) может быть определена путем прибли¬ 
женного или точного решения уравнения 

Я*. Р)ё [І. = р)ь(і -х) (11.2.15) 

при нулевых начальных условиях. 

§ 21.3. ОБЩАЯ ФОРМУЛА ДЛЯ ОШИБКИ САМОНАВЕДЕНИЯ 
РАКЕТЫ ДЛЯ ОДНОГО КАНАЛА 

Для вывода общей формулы ошибки наведения самонаводя¬ 
щейся ракеты рассмотрим ее движение относительно цели после 
выключения (прекращения работы) координатора цели в прямо¬ 
угольной декартовой системе координат Цху, одна из осей кото¬ 



рой направлена по вектору дальности в момент выключения ко ¬ 
ординатора цели О в ,а вторая—перпендикулярна ей (рис. 21.3.1). 

При этом точное определение момента выключения координа¬ 
тора цели совершенно несущественно и в качестве момента вык¬ 
лючения ( ъ может быть выбран практически любой момент вре¬ 
мени, близкий к моменту выключения, или даже вообще момент- 
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начиная с которого траектория ракеты не может существенно из¬ 
мениться, независимо от того, продолжает работать координатор 
цели или нет. На рис. 21.3.1 точкой Р в обозначено положение 
ракеты относительно цели в момент выключения координатора 
цели, а точкой Р — положение ракеты в текущий момент времени 
после выключения. Если дальность выключения О а достаточно 
мала, то за ошибку наведения может быть принята ор¬ 
дината центра массы ракеты в выбранной системе коор¬ 
динат в момент пересечения центром массы ракеты оси у или, 
что практически то же, в момент, когда ракета находится на ми¬ 
нимальном расстоянии относительно цели при движении по тео¬ 
ретической траектории- Таким образом, для определения ошиб¬ 
ки наведения самонаводящейся ракеты достаточно рассмотреть 
движение ее центра массы в проекции на ось у. Из рис. 21.3.1 
находим 

у — 'Н„ 5ІП (с в — 6 Ц ) — ѵ зіп (г в — 0). (21.3.1) 

Линеаризуя это уравнение относительно величин 

Г, = П (с __ с \ г = ѳ — Ѳ с —= о _ 0 

получим 

у = Ут + [ѵ СО8 (а тв - 0 Т ) - ѵ и С05 (е Ів - Ѳ дт ) ] + 

^ Я 

+ V со5 (б г8 - 0 Т ); - -д ц сов (г тв - 0 ЦТ ) Сц, (21.3.2) 

где 

Ут— 8ІП (3 ІВ - Ѳ цт ) — V 5ІП (6 1В — 0 Т ) . 

Интегрируя уравнение (21.3,2) и имея в виду, что в момент 
выключения і в величина у = 0 (в силу выбора системы коорди¬ 
нат Цху), получим для момента 4 пересечения центром массы 
ракеты оси у: 

‘к 

Ук=УтА ~- I* [ ѵ соз(з тв — 0 Т ) — гѵсоз (е, в —0 ЦТ )] 

“ 4 

4 і к 

+ I Сѵсоз(е тв -0 т )сіі~ ] г' ц С ц соз (е тв — Ѳ цт ) сП. (21.3.3) 

Но из того же рис. 21.3.1 следует уравнение 

X = 1 ’ п соз (г в — 0 Ц ) - V С05 (в в — 0). (21.3.4) 

Интегрируя это уравнение и принимая во внимание, что х~В в 
при і = 4 и х — 0 при / = 4. получим 

'к 

— О в = ] [«ЦцСоз^в — 0 Ц ) — г;с 08 (= в - 6)] йі. (21.3.5) 
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Следовательно, пренебрегая вариацией дальности при переходе 
от теоретического движения к действительному, можем принять 

I [ѵ сов (е тв - Ѳ т ) — -Ццсоз (е гв — Ѳ цт )] йі = О в . (21.3.61 

ГН 

Подставляя это выражение в (21.3.3), получим 

(к 'к 

Ук ~ Ут + + .1 См (II — | Сц ііі, (21.3.7) 

*в 

где ІІ=~Ѵ СОЗ (а тв — 6 Т !, Щ = Ц ц СОЗ (г тв — Ѳ цт ). 

Формула (21.3.7) показывает, что ошибка наведения само¬ 
наводящейся ракеты зависит от изменения вариации угла накло¬ 
на вектора скорости ракеты С и от маневрирования цели после 
выключения координатора цели. Изменение вариации угла на¬ 
клона вектора скорости ракеты в свою очередь определяется ра¬ 
ботой системы управления после момента 4- Если скорость 
сближения ракеты с целью велика, так что от момента 4 до 
пересечения центром массы ракеты оси у проходят десятые доли 
секунды, то искривлением траектории ракеты за время 4 = 4— 

— 4 можно пренебречь и считать, что С = 4» и=ѵ сов(е гв — 
®тв) ~ сопві Можно также пренебречь маневрированием це¬ 
ли за время /, = 4 — 4 и считать С ц =С ЦВ , и, = ѵ ц сов (е п , — 

— Ѳцт) = сопві. Тогда, вынося величины С в . и, С цв , м, за знаки 
интегралов, приведем формулу для ошибки Заведения 
(21.3.7) к виду 

Ук = Утк 4- ^8 +{ Г чѴ СОЗ (е тв - Ѳ гв ) - Ѵ а СОЗ (з тв — Ѳ цт )] (4 - 4). 

(21.3.8) 

Далее, учитывая, что 

т) в С в ѵ соз (в тв Ѳ тв ) г-ц ч цв сов (г тв — Ѳ, ІТ ) и 4 — 4 = —- - - - , 

можем переписать формулу (21.3.8) в виде 

Ук-Утк + г ів ~ (21.3.9) 

Формулы (21.3.8) и (21.3.9) показывают, что в случае малого 
интервала времени 4 — 4 ошибка самонаведения полностью 
определяется значениями величин т ( и С в момент выключения 
координатора цели (или вообще в момент 4> достаточно 
близкий к моменту пролета ракеты на минимальном расстоянии 
от цели) и величиной ошибки наведения при движении по тео¬ 
ретической траектории у тк . 

Формулу (21.3.9) можно еще преобразовать, если учесть, что 

^ів Е) в 4 ТВ 2 В ) = І) п оз в . 

В результате получим 

Ук = Утк - у*- 8е в • (21.3.10) 

1-У о 
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Вместо формулы (21.3.10) для ошибки самонаведения можно 
пользоваться другой формулой, получаемой на основании сле¬ 
дующих рассуждений- Пусть в момент выключения системы са¬ 
монаведения на дальности вектор дальности имел угловую 

скорость, равную е в . Считая, что, начиная с этого момента, цель 
и ракета сближаются равномерно и прямолинейно с вектором 
относительной скорости сближения и постоянной линейной ско¬ 
ростью движения ракеты относительно цели О в а в . Умножив эту 

, О в , 

скорость на время движения г к — г в —-, получим формулу 

для ошибки самонаведения 


Л = (21.3.11) 

Формула (21.3.11) может быть получена также из (21.3.10), если 
учесть, что для рассматриваемого случая у тк = — Д,г тв (/ К — ( в ). 
Отсюда следует, что ошибка самонаведения в случае малого ин¬ 
тервала времени ~ 4 полностью определяется значением 
угловой скорости вектора дальности О в -в момент выключения 
системы самонаведения ( в . 

В случае, когда интервал времени і к —- недостаточно 

мал, что может быть, например, при сближении ракеты с целью 
на попутных или близких к попутным курсах, необходимо при 
вычислении ошибки наведения учесть влияние работы системы 
управления после момента С в на изменение вариации угла на¬ 
клона вектора скорости ракеты С. Для этого надо знать, как 
использует система управления значение последнего сигнала 
координатора цели. В общем случае система управления может 
использовать последний сигнал координатора цели различными 
способами. Так, например, измеряемое системой самонаведе¬ 
ния значение параметра управления может сохраняться посто¬ 
янным значением после прекращения работы координатора це¬ 
ли. В более общем случае операторы системы управления мо¬ 
гут скачком изменяться после момента і в (т. е. в момент і а 
может происходить переключение на другие операторы). Харак¬ 
теризуя динамические свойства системы управления и ракеты 
после выключения координатора цели весовой функцией (і,і) 
от параметра управления до величины угла С, можем написать 

'к 

С-=С В + | Яса!*, т)л в ^т. (21.3.12) 

‘в 

Полагая, согласно изложенному в § 19.3, что в общем случае па¬ 
раметр управления Л выражается формулой 

А — Л) —Ь 4 С + 4 я, (21.3.13) 
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где каждый из коэффициентов І ѵ к и /„, в зависимости от 
метода наведения, равен или нулю, или единице, перепишем 
выражение (21.312) в виде 

[1 + к + ЧЧ*} I 1 Ті + 4О , (21.3.14) 

'к 

где 1 Г(0= $ ^с*(4 ’)Л- 

і “ 

Формула (21.3.14) определяет изменение вариации угла наклона 
вектора скорости ракеты С после выключения координатора це¬ 
ли в общем случае. При достаточно малом интервале времени 
4 — 4 интеграл 'Р (4 близок к нулю, а величина С практиче¬ 
ски постоянна и равна С в - Подставляя выражение (21.3.14) в 
формулу (21.3.7), получим формулу для ошибки наведения ра¬ 
кеты 

бс 

У. = Уг« + в ч Чв + вс^ + в« а в+ і С ц в,«И, (21.3.15) 

-'в 

где обозначено 

'к 

о,-= 1 +-А- Г и (і) 

^ТВ іі 
'в 

<К *к 

Яс=:і [«(4 +/с«,(4Ч'(41 йі, й, = / л [й(/)Т(/)Л 

Формула (21-3.15) показывает, что ошибка наведения самона¬ 
водящейся ракеты в общем случае определяется значениями ве¬ 
личин т), С, в момент времени 4. ошибкой движения по тео¬ 
ретической траектории и маневрированием цели после момента 
4. Формула (21.3.9) „является частным случаем формулы 
(21.3.15), когда Ясд(4 "О =0. 

§ 21.4. УПРОЩЕННЫЕ УРАВНЕНИЯ ПРОЦЕССА НАВЕДЕНИЯ 
САМОНАВОДЯЩЕЙСЯ РАКЕТЫ 

Основными возмущениями, вызывающими ошибку наведе¬ 
ния самонаводящихся ракет, являются ошибки измерения пара¬ 
метров управления и начальные ошибки прицеливания и пуска 
ракет. Ошибка измерения параметров управления координато¬ 
ром цели является случайной функцией времени. Вероятностное 
описание ее дано ранее, в гл. 4. Начальные ошибки пуска, име¬ 
ющие важное значение при малых дальностях стрельбы, будем 
характеризовать случайными величинами. На ошибку самона¬ 
ведения большое влияние оказывает также маневрирование це- 
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ли- Будем полагать, что цель .маневрирует со случайным нор¬ 
мальным ускорением, так как такой маневр является при атаке 
цели самонаводящейся ракетой наиболее целесообразным за¬ 
щитным маневром. Для предварительной оценки точности 
стрельбы самонаводящимиея ракетами и назначения требова¬ 
ний к системе управления и ракете при некоторых рациональных 
упрощениях можно так же, как и выше, получить приближен¬ 
ный аналитический метод. Это можно сделать, если учесть толь¬ 
ко основные параметры ракеты и системы управления и считать 
скорости ракеты и цели постоянными и равными их средним 
значениям на траектории. 

Основные закономерности, связанные с точностью стрельбы 
самонаводящимися ракетами, могут быть также выявлены на 
примере рассмотрения продольного канала наведения кресто¬ 
крылой ракеты. При этом, чтобы применить хорошо разработан¬ 
ные методы анализа точности динамических систем, воспользу¬ 
емся линеаризованными уравнениями движения ракеты. В каче¬ 
стве теоретического движения удобно взять движение при точ¬ 
ном выполнении идеальной связи, соответствующей принятому 
методу наведения при «©маневрирующей цели. Линеаризован¬ 
ное кинематическое уравнение движения центра массы ракеты 
в продольной плоскости имеет вид (§ 20.6) 

гі = 'У 1! С-і/, • (21.4.1) 

где в данном случае 

®11 = ® С °5 ( $ Т - 0 Т ). V 7= Ѵ'ц С05 (в т - Ѳ цт ). 

Линеаризованное динамическое уравнение движения цент¬ 
ра массы ракеты в продольном канале примем в общем случае 
в форме 

ттІ = Г - р Т , (21.4.2) 

где Р — управляющая сила, которая при аэродинамическом уп¬ 
равлении с помощью неподвижного крыла равна Р — тѵА^а, 
при аэродинамическом управлении с помощью поворотного 
крыла имеет выражение Р = тѵА і 8, при газодинамическом 
управлении Р~ Т ѵ — нормальная к траектории составляющая 
тяги реактивного управляющего двигателя, Р т — управляющая 
сила, необходимая для осуществления теоретической траекто¬ 
рии. 

Динамику создания управляющей силы можно приближен¬ 
но описать линейным дифференциальным уравнением 

тД + ,р= — й а и, (21.4.3) 

где и управляющий сигнал, к 0 — коэффициент пропорцио¬ 
нальности, а т — постоянная времени, характеризующая запаз¬ 
дывание управляющей силы- При аэродинамическом рулевом 
управлении величины к 0 и т могут быть приближенно опреде¬ 
лены на основании формул § 16.4, если считать приближенна 
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движение ракеты относительно центра массы описывающимся 
уравнением апериодического звена. Тогда, используя уравнение 
(16.4.3), получим 

^ __ с ъ кА,, тѵ _ а + с г кк г 

° кк т А х + кк а ѵА/ ’ с х + с ь кк т А а + с $ кк а ѵА а ' ' 

(21.4.4) 

Инерционностью рулевой машины з этом случае можно пренеб¬ 
речь по сравнению с инерционностью движения ракеты относи¬ 
тельно центра массы. При аэродинамическом управлении с по¬ 
мощью поворотного крыла запаздывание в образовании управ¬ 
ляющей силы обусловливается главным образом инерционно¬ 
стью рулевой машины. При газодинамическом управлении за¬ 
паздывание в образовании управляющей силы также зависит 
главным образом от .исполнительного устройства. 

При самонаведении на малоразмерные маневрирующие цели 
целесообразнее всего применять самонаведение, основанное на 
методе параллельного сближения или его разновидностях. В 
качестве основного измерителя в системе самонаведения такого 
типа используется следящий координатор цели, измеряющий 
угловую скорость вращения вектора дальности (линии визиро¬ 
вания). Уравнение работы одного канала следящего координа¬ 
тора в упрощенной форме при пренебрежении инерционностью 
с учетом ошибки измерения имеет вид 

и = к у (Д 4- X), Л = — 8. (21.4.5) 

где к л — коэффициент усиления; Д — параметр управления; 
X — ошибка измерения параметра управления. Заменим в урав¬ 
нениях (21.4.5) е = е т ~8е. Пусть теоретическое движение 
выбрано таким, что г г = 0. 

Тогда ~ 0 и уравнения (21.4.5) принимают вид: 

и = к 1 (1* + Х). (21.4.6) 



Рис. 21.4.1 

Система уравнений (21-4.1), (21.4.2), (21.4.3), (21.4.6) представ¬ 
ляет собой замкнутую систему приближенных уравнений про¬ 
цесса самонаведения ракеты. Этой системе уравнений соответ¬ 
ствует структурная схема, изображенная на рис- 21.4.1. 
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Обычно координаторы дели, устанавливаемые на самонаво¬ 
дящихся ракетах, выключаются или перестают работать на не¬ 
котором расстоянии О в от цели и далее ракета лежит как не¬ 
управляемая. Ошибка наведения ракеты на цель вычисляется в 
предположении, что на конечном участке ракета и цель дви¬ 
жутся равномерно и прямолинейно со скоростями, которые они 
имели в момент выключения. Уравнение ошибки наведения в 
этом случае на основании формулы (21.3.10) имеет вид 

' (21.4.7). 

*-'тв 

где буква «в» указывает, что соответствующие величины долж¬ 
ны быть взяты в момент выключения координатора. За момент 
выключения системы можно принять любой текущий момент 
времени. Тогда формула (21.4.7) выражает ошибку наведения 
для любого текущего момента времени. Приведем систему урав¬ 
нений (21.4.1), (21-4.2), (21.4.3), (21.4-6) и (21.4.7) к одному 
уравнению относительно текущего значения ошибки наведения 
у. Для этого продифференцируем первое уравнение системы 
(21.4.1), учитывая, что т] = Д.8г, О т = 0, — 0. 

В результате получим 

■О т се -4- 275 г ее т»,! С— О- (21.4.8) 

С другой стороны, продифференцировав уравнение (21.4.7) и 
опустив индекс «в» в правой части для текущего значения про¬ 
маха, получим 

(От §3 +'20 т 8е). (21.4.9) 

ІУ-г 


Сравнивая выражения (21.4.9) и (21.4.8), получим 

У = - ~Чг' и е -О). (21.4.10) 

Далее из уравнений (21.4.2), (21-4.3) и (21.4.6) исключим пере¬ 
менные Р и и, подставляя выражение для и из (21.4.6) и выра¬ 
жение для Р из (21.4.2) в уравнение (21.4.3). В результате по¬ 
лучим 

хтчК. -г гпѵ С = — к й к х (8з +Х). (21.4.11) 

В уравнении (21.4-11) заменим ое через у из уравнения (21.4.7). 
опуская значок «в», после чего с помощью уравнения (21.4.10) 
освободимся от промежуточной переменной С. Проделав это, 
получим уравнение относительно переменной у в следующем 
виде: 


Х У + 


/X 


X у + 


*оМ п .. 

Ог_ 

/ к 0 к і ѵ и 

тѵО т 

Г\ 

г 

\ тѵ 


хіг + и 


(21.4.12) 
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Полученное уравнение (21.4.12) приближенно определяет ошиб¬ 
ку самонаведения при наведении методом параллельного сбли¬ 
жения или близким ему. При других методах наведения соот¬ 
ветствующие уравнения также могут быть получены аналогич¬ 
ным путем. 


§ 21.5. ФОРМУЛЫ ДЛЯ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ТОЧНОСТИ САМОНАВЕДЕНИЯ 


Для определения ошибки самонаведения ракеты необходимо 
решить уравнение (21.4.12) при начальном условии (—іо, у(4)~ 
— г/о, у (іо) — г/о, где у 0 и у а — случайные величины, определяе¬ 


мые условиями прицеливания в момент начала самонаведения. 

Для того чтобы в дальнейшем воспользоваться общим мето¬ 
дом решения неоднородного уравнения, целесообразно заменить 
начальные условия уравнения (21.4.12) соответствующими воз¬ 
мущениями в правой части. Для этого учтем, что изменение у 
скачком от 0 до уо требует ввода члена ѵ 0 о {( — 4) в у и 

у й 8' (і — 4) в у. Учитывая, что у умножается на (1 — , а у 

умножается на т, следует, что для обеспечения скачка величи¬ 
ны у на уо при і—іо в правую часть уравнения (21.4.12) надо 
ввести функцию 


Д (4 4) 


т5' ( і — 4) + 1 


О 

а 


ТО , 


ТО 


Д8(/- 4) 


Уо ■ 


(21.5.1) 


Чтобы учесть скачок :в у от 0 до у 0 при і — іо, необходимо в у 
ввести член Уо%(( — 4 К что соответствует Вводу в уравнение в 
правой части (21.4-12) функции 

дД4 4) = ту 0 3 4 - 4)- (21.5.2) 

Следовательно, чтобы заменить начальные условия в урав¬ 
нении (21-4.12) возмущением в правой части, надо в правую 
часть уравнения ввести функцию 

'-«• \Ці- 4) + ^у 0 г / (^~4)- (21-5.3) 


д (4 4) = 


От, 


* Уо + т Уо 


В итоге получаем вместо уравнения (21.4.12) следующее неод¬ 
нородное уравнение с нулевыми начальными условиями 


іу 


45 


О х (4 

где функция г(і, і 0 ) имеет вид 




(21.5.4) 


г{і, 4) 


О ѵ 

7к 


*о*і 


тѵ 


п -:<(/)■■■ О(п 


о. 


тО _ 


о 


Уо + Ч’ 


т О 


г ((~ 4 ) + -:ѵ 0 ?/ и - 4). (21.5.5) 
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Уравнение (21.5.4) представляет собой линейное неоднород¬ 
ное уравнение с переменными коэффициентами. Интеграл этого 
уравнения является случайной функцией времени, так как в пра¬ 
вой части уравнения имеется случайная функция времени 
г({, іо)- Вследствие сильной нестационарное™ уравнения 
(21.5.4) из-за быстрого изменения коэффициента 1 Д при ма¬ 
лых Д для решения уравнения 121.5.4) следует воспользо¬ 
ваться методом весовых функций. Если известна весовая функ¬ 
ция §{(, т ), определяемая уравнением 



8Ѵ> 5 ) + 


Д 


ДД 


) Ѣ ё{і ' ") ~ В 


д 
ді 
о (і 


Д 


Д(г) 


Д. 5) = 

(21.5.6) 


при нулевых начальных условиях, где В = к 0 кіѴи/тѵѵ г — об¬ 
общенный коэффициент усиления, ѵ г =■ — Д , то решение 
уравнения (21.5.4) при нулевых начальных условиях может 
быть определено по формуле « 


у(()= \ё(І, 5)2(3, І 0 )сІ8. (21.5.7) 

I 

Подставляя в (21.5.7) выражение для г(&, і 0 ) из (21.5.5), поль¬ 
зуясь свойством 5- функции (см. [11, § 2.1) и полагая А) = О, 
получим ' 


у(*)=- 5)ЕО г {з)Х( 5) (І8-і- 


8(і, 


х [іО (5) + и (5)] йз + 


і До 

1 х ІУо + Н'о 

^ то 

ді { І, 5) 


бз 


і(і, 0 , + 

(21.5.8) 


Обычно известны вероятностные характеристики случайной 
функции Х(і), а не ее производной, поэтому целесообразно 
первое слагаемое формулы (21.5.8) преобразовать так, чтобы 
производная Х(і) в нее не входила. Это можно сделать, например, 
пользуясь свойством весовой функции последовательно соеди¬ 
ненных линейных систем (см. [1], § 4.9 и 2.1). Действительно, 
преобразование линейной системой с весовой функцией §(і, з) 
Д (з) функции Х(і) (рис. 21.5.1, а) эквивалентно преобразова¬ 
нию функции Х(і) последовательным соединением идеально¬ 
го дифференциатора с весовой функцией о (і—і) и линейной 
системы с весовой функцией §(ѵ, з) Д (5) (рис. 21.5.1,6). Весо- 
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вая функция последовательного соединения рассмотренных 
звеньев (рис. 21.5.1,6) равна (см. [1], § 4.4) 

і 

^^ 5(т — 5)0Іт= - ^ [/> т (Л')я(^, в)]. (21.5.9) 

Л' 


Поэтому формула (21.5.8) принимает вид 
< 

д 


дз 


X [т О (5) + О ($)] сіз + 


+ 'У о 


у(і)= 1 ВХ ($) ~[О т (з) %{І, 5)1 (І5 + I 8 (І, 8) X 


/ 

с 


О т0 

дГ 

дё( і. з ) 
дз 


Д 


Уо + т У о I §■ 0) + 


(21.5.10} 


18=0 


Что касается второго интеграла в правой части выражения 
(21.5.10), то его дальнейшее преобразование произведем позд¬ 
нее для конкретного вида функции Ѵ(і). 



Рис. 21.5.1 


Решение уравнения (21.5.6) в конечном виде можно полу¬ 
чить только в частных случаях. Однако при малых значениях 
параметра т это уравнение можно упростить, если пренебречь 
членом со второй производной. Это можно сделать в силу мало¬ 
сти параметра т и гладкости функции §({, з), имеющей малую 
вторую производную. Тогда уравнение (21-5.6) принимает вид 


ѵ г т 


ДД 




3 (і — з). (21.5.11) 


Решение этого уравнения может быть легко получено в конеч¬ 
ном виде. Для этого приведем его к форме 


д ,, , . Вѵ г 

-77 -8 V, $) + - 77 —--- 

ді Д(0+®,т 


Ф 


ОЛІ) 


ѵ, X 


(21.5.12) 
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Интеграл этого уравнения при нулевых начальных условиях 
имеет вид 

( 


Г(*. «)~е 0 


о т (ч + ѵ г -■ 


■ йі 


X 


X 


О т (П 


ИЛП + Ѵг х 


і(Д - 5)е" 


О т (О + к, 1 


йі'. (21.5.13) 


Используя свойство 8-функции, получим 


, 8(1 , 5 ) 


А-(Д 


( — 

о о. г (Л + і' г і 


(21.5.14) 


А-($) + 

При принятой зависимости О 7 Ч> — О 0 ~ѵ г і интеграл в 
полученной формуле легко вычисляется 


Вѵ. 


О 0 Ѵг 0 + Ѵт 


с(з = В! л 


Дт (0 + *Ѵ " 


Окончательно получаем 
^(г 1 , $) = ■ 


От (5) 


От (5) 


0. г (5) + Ѵ Г Х 


I (5) + Ѵ Г ~ 


(21.5.15) 


Полученное решение уравнения первого порядка (21.5.11) в 
форме'(21.515) не является решением уравнения второго поряд¬ 
ка (21.5.6), однако достаточно близко к последнему при I ]> $■ 
При і < 5 функция (21.5.15) равна нулю по условию физической 
возможности, .а при і — з изменяется скачком. Точное решение 
уравнения (21.5.6) при і—з не имеет скачка, хотя изменяется от 
нулевого значения достаточно быстро! - Следует заметить, что 
интегралы от функции (21.5.15) и функции, являющейся точ¬ 
ным решением уравнения (21.5-6), должны быть близкими. В 
дальнейшем мы будем пользоваться только интегралами от 
функции д;(і, з) и значением функции при і^>з. Поэтому при¬ 
мем полученное решение (21.5.15) уравнения (21.511) за при¬ 
ближенное значение искомой функции §(і, з). В тех случаях, 
когда потребуется «производная функции @(і, з), отбросим о- 
функцию, возникающую при дифференцировании функции 
(21.5.15), так как точная производная функции &(і, з) при і = 5 
не имеет 8 -функции вследствие отсутствия скачка у точной 
функции &(1, х). 

Для вычисления вероятностных характеристик ошибки са¬ 
монаведения необходимо знать соответствующие вероятностные 


32. В. С. Пугачев и др, 
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характеристики внешних сигналов: ошибки измерения угловых 
координат цели X, начальных ошибок пуска ракеты у 0 и у 0 и 
маневра цели 7/. 

Ошибка измерения координат цели является случайной 
функцией времени и рассмотрена в главе 4. Эта ошибка может 
быть представлена в виде 

Х(і) = Хь(1)+-±-Х 6 (і), (21.5.16) 

/_/ т \ Е) 

где Хф [і) и Х 6 (і) — некоррелированные стационарные слу¬ 
чайные функции времени, имеющие равные нулю математиче¬ 
ские ожидания. Случайные функции Хф(і) и Х б {() обладают 
практически постоянной спектральной плотностью в полосе 
пропускания системы самонаведения, т. е. имеют характер ста¬ 
ционарного белого шума. Поэтому их корреляционные функции 
приближенно можно выразить формулами 

к х(Ь {і-і') = 2*8 1 Ъ((- Г), Ь 6 ({ - 0 = 2ад 2 8(* —/'), (21.5.17) 

где 5| и $ 2 — соответствующие спектральные плотности- 

Начальные ошибки пуска или начала самонаведения у 0 и уо, 
как было уже сказано, являются случайными величинами и мо¬ 
гут быть определены по формулам 

,,_ Ос ’ Од-Д^ССо 7. т д) V С05 (- т о 0^ /о 1 ч 1 0\ 

До —-• ®о* Уо —- і и і.ол о) 

ѵ г ѵ г 

где е 0 — угловая скорость линии визирования в начальный 
момент, а 0 — фактический угол атаки в начальный момент; 
а т0 — теоретический угол атаки в начальный момент. 

Маневр цели учитывается функцией Ѵ(і), которая в данном 
случае имеет вид 

и (0 = УцСц соз в т -е цт ), (21.5.19) 

где Сц = Ѳ Ц Л а Ѳ ц и Ѵ п — случайные величины угловой 
скорости и модуля -вектора скорости цели. Полагая их равными 

Ѵ п = ѵ п + ИД 6 Ц = Ѳ ц1 + ОД (21.5.20) 

запишем формулу (21.5.19) с точностью до второго порядка 
случайных центрированных величин 

С/(?) = т и (і) + и°{і), ( 21 . 5 . 21 ) 

где т и (7) = ѵ а б ц1 і соз (= т — 0 ЦТ ), 

П°(/) = ( ѴД Ь п ,+ ѵ ІХ ОД і соз (е г -0 цт ). 

Из формулы (21.5.21) следует, что 0 = 0 при е т , Ѳ цт , г\, 0 д1 
постоянных. 
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Применив операцию математического ожидания к левой и 
правой частям равенства (21.5.10) и учитывая выражение 
(21.5.21), получим математическое ожидание ошибки самонаве¬ 
дения в форме 


т ѵ 


ѵ п 0, п СОЗ Нт -- 0„т) Г 


+І( ,+ ІгИ оі+ 


*Ѵ 

д§{і, з ) 
дз 


I 


От (3)§(1, 8)СІ8 + 

т у 0 (7, 0 )т\ ѵ (21.5.22) 


8~0 1 


Интеграл, входящий в формулу (21.5.22), вычисляется после 
подстановки выражения для §(і, з) из (21.5.15) и .выражения 
П Т (8) — й 0 — ѵ г 8 . Полагая і — Т~І х , где Т — О и Іѵ г — пол¬ 
ное время полета ракеты до цели, і\ — О в іѵ г — время неуправ¬ 
ляемого полета ракеты с момента выключения системы управ¬ 
ления, и учитывая, что ц(і, з) зависит параметрически от вели¬ 
чин В и т, интеграл запишем в виде 


г - /, 


ѵ. 


О т (з) ё (Т-і ѵ з) сіз — / г (В, х, Г, і х \ (21.5.23) 


где /і (В, х, Т, і г )~ ~ 


2т + т) 
В - 1 


1 


В -2 
(і х + ^ в ~ 1 


п + - в - 2 


7 -4-т 


ш 




/ 7, + ' 


1_ 

I Г + 


(21.5.24) 


Формула (21-5.24) справедлива для всех В, не равных 1 и 2. 
При В — 1 функция /і должна вычисляться по формуле 


Л (1 > т ’ 7 ’> 7і) = (7, + х 


)[Т- 


7, - 2т1п 


Г+_' 

и + 


+ 


+ 


і-.-^± х Ѵ 

Т+х) 


(21.5.25) 


При В = 2 функция /у равна: 

/і (2, Т, Г, 7;) = (і х + т) 2 1п -- — 2т (7, + т) 

І х + т 


7, + т 
Т + х 


+ 


-2 

~2 



(21.5.26) 


Коэффициенты при т Уі и т ѵ<] в выражении (21.5-22) также 
легко преобразуются после подстановок В(() = О 0 — ѵ г (, 


32* 
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і — Т — ь[ и функции &(1, з), зависящей от В и 

(21.5.15) 


+ 0) + т 

д§(і, з) 

\ О 0 > 

дз 


/ 2 (В, х, Т, і у ). 


5=0 


где 


где 


/ 2 {В, х, Т, і х ) 


(*і+^ 


7 + X 


(5 + 1 ) Т 


(Г + х) в + 1 
х^, 0)=/ 3 (Д, х, Т, і х ) 

Гт 


Г+х 


/з (5, т, Т, (у) 


Г+Х 


^ + X 1Д 

Г+х 


в форме 


(21.5.27) 


(21.5.28) 

(21.5.29) 

(21.5.30) 


Окончательно получаем для вычисления математического ожи¬ 
дания ошибки самонаведения формулу 


т у = — г’ц Ѳ щ соз(з т — 6 ДТ )/,(В, х, Г, /+ + т Уі / 2 (В,х, Т,і.) + 

+ т Ув МВ, х, Г. *,). (21.5.31) 

Вычитая из равенства (21.5.10) почленно равенство (21.5.22; 
с учетом выражения (21.5.21), получим для вычисления слу¬ 
чайно?! центрированной составляющей ошибки самонаведения 
формулу 

і 

(' г) 1/ о ь I ЙО 

у'Ѵ)=в х(*)-^-[ОЛ*)еѴ,*)]сіз - ц ц1 ^- ц -х 

^ дз ѵ г 

О 


X С0$ (е т — 


От (5) 8 (І, «) * + у, 0 {| 1 + ) 8 (і, 0) 


Ѵ г т 


+ т 


&8(і, «) 


д$ 


іу— 0 


+ Уо0). 


(21.5.32) 


Учитывая формулы (21.5.23), (21.5.27) и (21.5.29), выражение 
(21.5.32) принимает форму 

V й = В 127 (5) [О т (5) ^ (г, 5)] аз - (V ц й о ц + ® ц V) X 
X С05 (е т - 6 ЦТ )/, (В, X, Г, *!) + У,,°/ 2 (В, х, Г, г 1 ,) + 

+ Уо°Л^. о Г, *,) (21.5.33! 
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Для определения дисперсии ошибки самонаведения возведем в 
квадрат выражение (21.5.33) и применим операцию математи¬ 
ческого ожидания к правой и левой частям, учитывая формулы 
(21.5.16), (21.5.17) и независимость случайных переменных А'*, 

Хы ѴѴ, в«°, Уо°> У0°. 

В результате получим 



X Т, /)) +ОІ&ЧВ, г, Т, (г)+я1/ 3 (В, х, Г, і х ). (21.5 34) 

Вычислим частную производную под знаком интегралов в фор¬ 
муете (21.5.34), подставляя для §((, з) выражение (21.5.15) и 
отбрасывая возникающую при дифференцировании 8 -функцию. 
В результате получим 

д I _ Р т -(5) [■ Р т [і)+у г г 1 в I _ 

дз I О т (з) + ѵ г х _ О т ($) 4- ѵ г х _ | 

- ѵ І^_гЛА!і 5 .).. Г 2° тЫ ѵ г х_ Г Р,(і) + у г х Ѵ> 

Ш т (з) + ѵ г ху- і Р т (з) + ѵ г х- ( • >35) 

Подставим выражение (21.5.35) в формулу (21.5.34) и произве¬ 
дем интегрирование- Окончательно для вычисления дисперсии 
ошибки самонаведения получим формулу 

о/ = 2*5, ѵУ/у.В, х, Т, і х ) + 2 ~з 2 /,(В, х, Т, і х ) + 

+ Ч + ®«* \ ) СО$ г {е т - 0 ЦТ ) /,* (В, X, Г, і х ) 4- 

+ ° 2 0 /2 2 (-. "В Т, і х ) 4- з* о / З 2 (3, X, Т. і х 1, (21.5.36) 

где /о//, т, и^^ЫѴ, + : ) [ 1 -|Аі!Г- , 1_ 


74- т/ 


2т (.В - 1) Гі - / Г" ж - 2т2 (ЗД г — 1) 

\74-т/ ' (2Я + 1 )(*, + *) 


! - 


2х 3 В 0, 

/*, + т\** + * 

- 

I *г » 1 

\ / “Г т / 

(А + ^) 2 / 

1 Г+х) 


_ * (В+ I ) 2 _ 

(2 В 4- 3) (і х 4- т) 3 


( іі+~А ів + 3 ]) 
\ Т + V і 


[ (21.5.37) 
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при В ф 1/2, 


Л(д> т, т, и) 


/. 


(б-і) 2 


(23 + 1) + х) 


/ і\ ++\ 2/і + 1 і 

1тч- т ; ] 


+ 


_ о 

-4- -г)- 

4(3+ 1) 2 

(23 + 3)(г,+0 3 


\-\ 1 ' 


з + т 


2В + 2 


*±± т Ѵ 
т + 


V 


2 В 4- 3 


(21.5.38) 


Функции / 4 и / 5 слабо зависят от параметра Т при большом Т 
(при больших начальных дальностях самонаведения). Поэтому 
эти формулы при большом параметре Т упрощаются и прини¬ 
мают форму 


/, (В, т, і г ) = З 2 { ( |- г 1 | 2 (*, + т) - 2т (3 - 1) + 


+ 


2т 5 (ЗВ 2 — I) 


2 т" 3 


В (В 4- 1)2 


(28 + 1 )(/,+■:) (^ + т)2 ' (23 + 3) и, + т)«Г 

/ 5 (3, г, +) = З 2 \ {В -~- - )2 -1-+Св--П 

1(23 4- 1) Л+т (^+т) 2 

4(3+ I) 2 | 


(21.5.39) 


+ 


(23 + 3) {/, + т)» Г 


(21.5.40) 


Система самонаведения, как мы знаем, практически работает 
только до некоторой дальности О п , начиная с которой полет 
ракеты оказывается неуправляемым прямолинейным равномер¬ 
ным или по окружности с постоянной предельной перегрузкой. В 
силу малости интервала времени і\ — Т) ь \ѵ г в обоих случаях 
траектории полета ракеты близки. Интервал времени 3 полета 
ракеты с дальности В„ до цели соизмерим с величиной постоян¬ 
ной времени + характеризующей инерционность движения ра¬ 
кеты вокруг центра массы и системы управления. Если 3 < т, 
то при выполнении расчетов ошибок самонаведения по выше¬ 
приведенным формулам следует принимать і\ равным т, так 
как в силу инерционности в образовании управляющей силы по¬ 
лет ракеты оказывается практически уже неуправляемым в 
течение времени т. При учете этого замечания формулы для 
!х. + Н, и> Іъ претерпевают дальнейшие упрощения. При боль¬ 
ших дальностях стрельбы (т. е. при временах полета, больших, 
чем время переходного процесса наведения ракеты) в расчет¬ 
ных формулах для определения математического ожидания и 
дисперсии ошибки наведения можно не учитывать начальные 
ошибки пуска самонаводящейся ракеты. Это может быть оце- 
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нено по равенству функции / 2 (б, т, Т, і х )~ 5—10% ее значения 
при і\ = Т по формуле 


/ 2 (В, т, Т, і х ) / і х + т \ в 
/ 2 [В,ч,Т,Т) \7- + х/' 


(21.5.41) 


Если /и = 0,05 — 0,1, то при определении математического 
ожидания ошибки наведения необходимо учесть только маневр 
цели, т. е. в формуле (21.3.31) сохранить только первое слагае¬ 
мое. В формуле (21.3.36) следует учитывать только первое, 
второе и третье слагаемые- При ЭТОМ В функциях /ь / 4 , и П Р И 
малых і\ следует полагать і х — і и отбросить целиком члены, 
содержащие Т, т. е. положить Т — со. Тогда эти функции будут 
зависеть от двух параметров: В и т. 

Функции [і, $ 2 , Гз, !ь и не обязательно вычислять в каждом 
конкретном случае. Для них могут быть составлены таблицы 
или графики. Зная значения соответствующих функций, легко 
по приведенным выше формулам определить математическое 
ожидание и дисперсию ошибки самонаведения ракеты на цель. 

Приближенные формулы для определения точности стрельбы 
самонаводящимися ракетами могут быть использованы для ори¬ 
ентировочного выбора основных параметров системы самонаве¬ 
дения и ракеты. Прежде всего необходимо определить опти¬ 
мальные значения величин бит при заданных характеристи¬ 
ках случайных возмущений и условиях стрельбы на основании 
отыскания минимума величины 

а 2 == >п у 2 + о ѵ 2 . (21.5.42) 

Задача отыскания минимума этой величины по параметрам В и 
г может быть решена графическим путем. Для этого следует 
построить графики зависимости этой величины от параметров В 
и т. Значения В и т , при которых а 2 достигает минимума, 
следует считать оптимальными. Определив оптимальные В и ^ 
можно найти оптимальный коэффициент усиления системы уп¬ 
равления, обеспечивающий наилучшую точность наведения.' Ис¬ 
ходя из формулы для В 

в== к а к,ѵ„ ' ( 21 . 5 . 43 ) 

тѵ ѵ г 

следует, что обобщенный коэффициент усиления В сохраняет 
постоянное оптимальное значение при изменении ѵ г только 
тогда, когда коэффициент усиления системы управления к х из¬ 
меняется пропорционально ѵ г . 


§ 21.6. ОБЩАЯ ФОРМУЛА ДЛЯ ОШИБКИ НАВЕДЕНИЯ 
телеуправляемой ракеты для одного канала управления 

За ошибку наведения телеуправляемой ракеты можно при¬ 
нять линейное отклонение ракеты от цели по перпендикуляру к 
вектору дальности цели в момент времени і К , когда Г) ѵ — . 
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Для одного канала, например продольного (рис. 21.6.1), ошибка 
вычисляется по формуле 

>-« = Оц(а р к-г 1№ ), (21.6.1) 

где 5р К » г дк — углы ориентировки векторов О р и О п для мо¬ 
мента, когда / = і к - ьсли ввести в рассмотрение некоторое тео¬ 



ретическое движение ракеты, вычисляемое любым из методов, 
изложенных в гл. 19, то в фактическом движении ракеты и цели 

-рк *ртк ”1“ й8 рк» 'ЦК 8 ЦТК 4“ °®цк> 

где Ц> к — вариация угла е р при фактическом движении ра¬ 
кеты; оіцк — вариация угла « ц за счет неучтенного в теоре¬ 
тическом движении маневра цели. Подставляя эти выражения 
в формулу (21.6.1), оценим ошибку наведения телеуправляемой 
ракеты формулой 


где 


■АД 


'ртк 


У ~ У іи 4~ "'І'к 

8 1!Тк)* 1 


*ІЦК. 

; о 02 

цк -’-рк' 


( 21 . 6 . 2 ) 


Д Ц К 


: Г) и 

ЦК -'“ЦК' 


Эта формула показывает, что ошибка наведения телеуправляе¬ 
мой ракеты определяется значением разности -^ к — т),. к = 


• П. 


(65 


рк 


г; ®цк> 


в конечный момент времени и ошибкой 


наведения при движении по теоретической траектории 


§ 21.7. УПРОЩЕННЫЕ УРАВНЕНИЯ ПРОЦЕССА НАВЕДЕНИЯ 
ТЕЛЕУПРАВЛЯЕМОЙ РАКЕТЫ 

Телеуправление применяется для многих классов ракет. Од¬ 
ним 'из наиболее характерных случаев применения этого прин¬ 
ципа является использование его при наведении ракет с под¬ 
вижного командного пункта на малоразмерные быстро,движу- 
іциеся цели. В этом случае главное влияние на ошибку наведе¬ 
ния оказывает неточность измерения параметра управления. 
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Кроме того, существенную роль играет маневрирование цели и 
маневрирование командного пункта. 

Для получения упрощенных формул для расчета точности 
наведения телеуправляемых ракет воспользуемся линеаризо¬ 
ванными уравнениями процесса наведения. Рассмотрим один 
боковой канал наведения крестокрылой ракеты с учетом манев¬ 
рирования цели и случайных ошибок измерения параметра уп¬ 
равления- Рассмотрение одного канала наведения допустимо в 
случае, когда оба канала управления мало связаны. ЭтЪ при¬ 
ближенно выполняется, когда ракета имеет поперечную стаби¬ 
лизацию, и угол между ее вектором скорости и вектором даль¬ 
ности мал (см. § 20.3). Для определенности предположим, что 
атака цели производится в горизонтальной плоскости. Линеари¬ 
зованные кинематические уравнения движения центра массы 
ракеты относительно подвижного командного пункта, получен¬ 
ные в гл. 20, для рассматриваемого случая, при е т = Ѳ т = 0 и 
пренебрежении вариацией дальности, имеют вид 

Ч = (21-7.1) 

где 

Ѵ п = V СОЗ (ѵ т — ф. г ), Т; = О рт 07, С = ф — О т , 07 — V — 7 Т . 

Линеаризованное динамическое уравнение движения центра 
массы ракеты с аэродинамическим управлением с помощью не¬ 
подвижного крыла имеет вид 


= ад-? т ). 


(21.7.2) 




где р — угол скольжения, В 9 — —- + --— 

тѵ то 

Уравнение для угла скольжения р осесимметричной раке¬ 
ты может быть приведено к форме 


р + — —с/о. (21./.3) 

Предположим, что система управления содержит радиолокаци¬ 
онные измерители для измерения угловых координат ракеты *и 
цели или углового параметра управления Д , а также акселеро¬ 
метр для измерения проекции поперечного ускорения $ 
и скоростной гироскоп для измерения угловой скорости <и Ѵі . 
Линеаризованное уравнение закона управления примем в про¬ 
стейшей форме без учета инерционности измерителей и блоков 
формирования сигнала управления при наличии жесткой обрат¬ 
ной связи в рулевой машине 

8 = к х (Д + А ) + к { т, і Д + X) + к а ѵ В/ р + к Т <»,,, (21.7-4) 

где к\, к а , к у — коэффициенты усиления; т. — постоянная 
времени дифференцирующей цепи; Х(і) — случайная ошибка 
измерения параметра управления. Учитывая, что <о Уі = ф, а 




также = а = а т + С и формулу (21.7.2), преобра¬ 

зуем формулу (21.7.4) к виду 

ъ = к х {Ь + X) + к^(Ь + X) +{к а ѵВ ? ; + к т в 9 )$ + к г $. (21.7.5) 

Параметр управления Д для рассматриваемого канала управ¬ 
ления равен (см. § 7.2) 


Д = ѵ-ѵ • (21.7.6) 


Чтобы дальнейший анализ был более конкретным, будем 
считать ѵ п = Ѵц, т. е. рассмотрим трехточечный метод наведе¬ 
ния. В этом случае параметр управления Д при наведении ме¬ 
тодом совмещения равен: 


Выражение для 


Д = ѵ-ѵ ц . (21.7.7) 

параметра управления преобразуем. Учтем, что 


ѵ 


+ 


т і 

В Ѵ Т ’ 


а угол ѵ ц при маневрировании цели равен ѵ ц = 


— ѵ цт + где т) ц — линейное перемещение цели за счет 

маневра цели, не учитываемого в теоретическом движении. При¬ 
нимая за теоретическое движение при точном соблюдении иде¬ 
альной связи ѵ т = ѵ цт , получим 


д _ _Л_ _ 2к. 

Орт О ц ' 


(21.7.8) 


Уравнения (21.7.1), (21-7.2), (21.7.3), (21.7.5) и (21.7.8) со¬ 
ставляют замкнутую систему линейных уравнений процесса на¬ 



ведения телеуправляемой ракеты в вариациях. Этой системе 
уравнений соответствует структурная схема, изображенная на 
рис. 21.7.1, представляющая в общем случае нестационарную 
линейную систему. 
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Подставляя выражение для 8 из (21.7.5) в (21-7.3), получим 
для угла скольжения $ уравнение 

Р + (Ц + с ь к г ) р + \с ? + с & (к а ѵВ 9 ' 4 - к е В 9 )} р = 

= -с 6 ^(Д + Х)~ с ь к х т, (А +Х). (21.7.9) 


Приближенно заменим колебательное звено в левой части урав¬ 
нения (21.7.9) апериодическим звеном с постоянной времени т, 
равной 


_ с і ~Ь с ь к г _ 

с 9 + Сі(к а ѵВ/ + к г В 9 ) ' 


(21.7.10) 


Тогда получим для определения угла скольжения уравнение 


тЗ + В = — — [*, (Л + X) 4- к { т, (Д ч- Х)\, (21.7.11) 

где 

С І = С (3 + С і ('цД’^Ѵ + А г Вр). 

Уравнение (21.7.11) приближенно описывает процесс образо¬ 
вания угла скольжения и, следовательно, управляющей силы 
при аэродинамическом управлении с помощью руля направле¬ 
ния. В случае аэродинамического управления с помощью пово¬ 
ротного крыла или при газодинамическом управлении кресто¬ 
крылой ракетой с помощью специального управляющего реак¬ 
тивного двигателя, создающего поперечную тягу, уравнение 
(21.7.12) следует записать в форме 

тѵІ = Р-Р т , (21.7.12) 

где Р — управляющая сила; Р Т — управляющая сила для 
осуществления полета по теоретической траектории. 

Процесс создания управляющей силы протекает так, что она 
появляется с некоторым запаздыванием по отношению к изме¬ 
ренному значению параметра управления. Это запаздывание 
можно оценить некоторой постоянной времени т апериодическо¬ 
го звена. Тогда уравнение для управляющей силы запишем в 
виде 

^ + Р = - К Ь л (А + X) - к 0 к , т, (Д + X), (21.7.13) 


где ко — коэффициент пропорциональности. При рассмотренном 
выше способе управления с помощью аэродинамических рулей 
он равен к 0 = с ь В ? тѵ;С^ а Р — тѵВ 

Для определения величины г) ц может быть получено уравне¬ 
ние путем линеаризации кинематических уравнений движения 
центра массы цели. По форме эти уравнения совпадают с соот¬ 
ветствующими кинематическими уравнениями движения центра 
массы ракеты. Линеаризация их проводится аналогично линеа- 
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ризации уравнений движения ракеты. Линеаризованное урав¬ 
нение движения цели при случайном маневре имеет ,ту же фор¬ 
му (21.7.1) 

т іц ~~ Ѵ ц соз(ѵ т - ф цт ) • Сц • (21.7.14) 

Решая его при нулевых начальных условиях, получим 

Ъц ■=* \ ^ щ (т); ц (т)соз (У т — ? цт ) СІ-. (21.7.15) 

о 

Ошибкой наведения телеуправляемой ракеты является линейное 
отклонение ракеты от цели в момент і к , когда О рт = О ц . Эта 
ошибка выражается в данном случае формулой (21.6.2) при 

З'тк = 0: 

Ѵк = ^ІК - ’іцк • (21.7. і 6) 

Исключим из уравнений (21.7.1), (21.7.2), (21.7-8) и (21.7.11) 
переменные С, р и А- Учтем также, что коэффициент усиления 
системы к\ обычно программируется пропорционально средней 
текущей теоретической дальности до ракеты к\ =й(О рт ) ср . При 
этом приближенно можно полагать Ш рт ) ср Ь постоянному 
значению, близкому к единице. Выполнив выкладки, полагая 
скорости ракеты и цели постоянными, получим уравнение, оп¬ 
ределяющее текущее значение величины тр 

(х/? 3 -ф р°- 4- аЬх | р 4- аЬ) т, = — а (! 4- х ( р) (О рт ) ср X + 

4 а (1 + х, р) - ѵ. 2 , В ? (1 4 -Р) р т , (21 -7.171 

О, 

где 

^22 ^8 В2: к 


§ 21.8. ФОРМУЛЫ ДЛЯ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ТОЧНОСТИ ТЕЛЕУПРАВЛЕНИЯ 

Решая уравнение (21.7.17), определим величину х) для мо¬ 
мента времени конца наведения. Затем по формуле (21.7.15) 
вычислим ошибку наведения телеуправляемой ракеты. Уравне¬ 
ние (21.7.17) при сделанных выше предположениях содержит в 
левой части постоянные коэффициенты. Правая часть уравнения 
(21.7.17) содержит ошибку измерения параметра управления X. 
Эту ошибку допустимо считать стационарной случайной функ¬ 
цией, имеющей равное нулю математическое ожидание- Систе¬ 
матическая ошибка наведения получается только за счет ма¬ 
неврирования цели и наличия кривизны теоретической траекто¬ 
рии (Р г =рО). Величина Р т зависит от скоростей ракеты, це¬ 
ли и командного пункта, а также от метода наведения ракеты 



Іра дель и направления полета командного пункта. В частном 
'случае — постоянных скоростей ракеты и цели, отсутствии манев¬ 
ра — при наведении командного пункта на цель методом парал¬ 
лельного сближения и при наведении ракеты трехточечным ме- 
І ходом р т =0. Величина •»)„, входящая з правую часть уравне¬ 
ния (21.7.17), зависит от случайного маневра цели и опреде¬ 
ляется выражением (21.7.15). 

Величину сов (ч т — у цт ), входящую в формулу (21.7.15), 
можно считать постоянной при сделанных выше предположе¬ 
ниях относительно теоретического движения при постоянных 
скоростях цели и ракеты. Скорость цели Ѵ ц является случайной 
величиной, которую можно представить в виде 


ѵ ц = ѵ а + ѵѵ, 


( 21.8 1 ) 


где т’ц — математическое ожидание величины скорости цели, а 
1/ ц ° — случайная центрированная величина. Наилучшим за¬ 
щитным маневром цели при телеуправлении также является ма¬ 
невр с постоянной перегрузкой, поэтому будем считать 


Сц=(?ц + Фц°)Л 


( 21 . 8 . 2 ) 


где «ц — математическое ожидание величины угловой скоро¬ 
сти цели, Ф„° — случайная центрированная величина составляю¬ 
щей угловой скорости цели. Подставляя выражения (21.8.1) и 
(21.8.2) в формулу (21.7.15), получим 

Чц = г>ц'?ц-“ соз (ѵ т — ср цт ) + {ѵ и Фц° + ?ц Ѵ / Ц °)^-С05(ѵ ] ,- ? цт ). (21.8.3) 


Величиной р т при телеуправлении на большой дальности 
можно пренебречь, так как во всех случаях кривизна траектории 
мала- Тогда математическое ожидание величины т) определяет¬ 
ся из уравнения 


(т,ч 8 4- р 2 -\-аЬт 1 р-\- аЬ)т п = а 


(Ору) 


рт/ср 


е 


о. 


4 ц 11 +т, р) —■ соз (ѵ т •- <р цт ) 


(21.8.4) 

Нас интересует значение и, при О рт ^ О ц . В этом случае 
можно считать величину Ь х — (0 рг ) ср /0 ц близкой к постоян¬ 
ной Ъ, а значение гп п к в установившемся рел-шме при і~і к 
определяется частным решением уравнения (21.8.4) 


т 


Ь х ѵ и 


'1 ѵ Ц1 ГЦ 


1) к 


ао‘ 


2 Ь 


(21.8.5) 


где г» ц1 - *ѵ а соз (ѵ т - ? цт ). 
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Подставляя выражение (21.8.5) в формулу (21.7.16) и учиты¬ 
вая, что т, „к= — 1ф --- ( 2 , получим систематическую ошибку 


наведения 


т 


ук 


Ь 1 ?п 

аЬ 2 


( 21 . 8 . 6 ) 


Или, подставляя значение а и полагая, что Ь і Ь 1, получим 


Ѵк\ <Рц 

Др с ь кѵ п 


(21.8.7) 


Из полученной формулы следует, что систематическая ошибка 
может быть уменьшена путем увеличения коэффициент л усиле¬ 
ния к. 

Перейдем к определению дисперсии ошибки наведения, по¬ 
лучающейся за счет случайной ошибки X измерения параметра 
управления радиолокационным измерителем и случайного ма¬ 
невра цели. Для определения дисперсии величины у, зависящей 
от случайной помехи X, воспользуемся частотным методом, ог¬ 
раничившись первым приближением при определении частотных 
характеристик на основании уравнения (21.7.17). 

Обычно в области достаточно узкой полосы частот, измеряе¬ 
мой долями герца, где частотная характеристика заметно от¬ 
лична от нуля, спектральная плотность случайного возмуще¬ 
ния может быть принята постоянной величиной $о. Тогда дис¬ 
персия ошибки наведения телеуправляемой ракеты в конце на¬ 
ведения «за счет ошибки измерения X вычисляется по формуле 


где 


со 

3 і 2==5 ° ] [ ф (Т <0 )] 2 ^ <0 > 

— оо 


Ф(П>) 


Ьсі (1 “ф 'ч /ш) (Т}рт)срк 
т Пю)® (/ш) 2 4- Уа-с 1 ію + аЬ 


( 21 . 8 . 8 ) 

(21.8 9) 


Вычисляя интеграл в формуле (21.8.8) при заданной функции 
ФДш), пользуясь таблицами интегралов [1], получаем выра¬ 
жение, связывающее дисперсию з 5 2 с основными параметрами 
системы управления и ракеты при (О рт ) срк = О а и йжі 

з, 2 = 5 с Д ( 2 іг— —. (21.8.10) 

В - т 

Подставляя в формулу (21.8.10) выражение для величины а, 
получим окончательно 




В$ кс ь т>22 Т Г 4 ~ с ъ 

( Ч — ”) с ъ 


(21.8 II) 
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•формула (21.8.11) показывает, что дисперсия а ; 2 ошибки наве¬ 
дения телеуправляемой ракеты увеличивается при увеличении 
дальности наведения и при увеличении коэффициента усиления 
к. Уменьшить величину дисперсии ошибки наведения можно 
только уменьшая конечную дальность наведения или уменьшая 
коэффициент усиления системы управления к ■ ' 

Случайная составляющая ошибки наведения у п , зависящая 
от случайного маневрирования цели, определяется на основании 
уравнений 

<т /> 3 ++ абт г р + аЬ)г° =^а(\ + т,/>) - ?р т Ц . т, о I 

А, (21.8.12) 

уО = -,<> — 7} ц о, I 

где т) ц ° = (ѵ а Ф ц ° + <? ц 1/ ц р ) ( 2 соз (ѵ т — ср, ІТ ). 

В установившемся режиме из уравнений (21.8.12) получаем 


уО = ._ Ь і ( Ѵ а ф ц° + ?п Уд") С05 К - 9 ПТ ) 
аЬ 2 


(21.8.13) 


Полагая Ь\ — Ь =\ в формуле (21.8.13). получаем выражение 
для дисперсии ошибки наведения за счет случайного маневри¬ 
рования цели 




2 __ 


СО$ 


2 К 


(V 


+ а ѵ 


(21.8.14) 


Используя выражения (21.8.6) для систематической ошибки и 
(21.8.10), (21.8.14) для составляющих дисперсий, можно най¬ 
ти второй начальный момент ошибки наведения телеуправля¬ 
емой ракеты 


2 • 2 


2 


+ п «о Д а 2 ■ 


4 - 1 


т, — т 



(21.8.15) 


Последнее выражение имеет минимум при соответствующих 
значениях параметров а и т, . Условия экстремума функции а 2 
по параметрам а и т имеют вид 


ду. 2 

да 


о , 2 - 2 , 2 2 ‘22 \ 1 

2 (г-ш Шц + Ѵ п , •4-' ?ІІ а г , ) ! 


~т 


т 2 


_Ч_ 

-с, — т 


+ О ц —- 1 —• = О , 


дяп 


«о Аі 2 


2«т, а~ 2 -(- і 

"і~ т (м — И 2 


= 0 . 


(21.8.16) 


511 



Решая уравнения (21.8.16) относительно а и х^ получаем 
формулы для оптимальных значений этих параметров 

2 Кі ('рц + о-^) + ?ц 3 р ц1 ] (т!— т) 

■'1=-'+ ]/ ■' г +4- (21.8.17) 

Второе отрицательное значение корня в последней формуле от¬ 
брошено. Оно соответствует случаю, когда х, < т, а в этом 
случае система оказывается неустойчивой, так как при этом 
характеристическое уравнение, соответствующее уравнению 

(21.7.17) , имеет корень с положительной действительной ча¬ 
стью. При х > х, формула (21.8.10) дает неверный результат, 
так как она справедлива только для устойчивых систем. Из 
всего этого следует, что параметр х, должен быть больше х. 

Вычисление оптимальных параметров а и х, по формулам 

(21.8.17) целесообразно вести следующим образом- Подставляя 
выражение для х : из второй формулы (21.8.17) в первую, по¬ 
лучим для а уравнение 





(21.8.18) 


Это уравнение легко решается графическим построением. Для 
этого, обозначая левую часть уравнения (21.8.18) через г\, а 



Рис. 21.8.1 


правую часть — через гг и 
откладывая по оси абсцисс 
параметр а, а по оси орди¬ 
нат— 2 і и г- 2 , строим прямую 
гі и кривую г 2 (рис. 21.8.1). 
Абцисса точки пересечения 
! является искомым решени¬ 
ем для параметра а. После 
этого величина х, опреде¬ 
ляется по второй формѵле 

(21.8.17). 

В заключение параграфа 
заметим, что более точную 
формулу для дисперсии <Ѵ 
ошибки наведения можно 


получить, если учесть зави¬ 
симость от времени параметра (О рг ) ср и воспользоваться 
вторым приближением для частотной характеристики на основа 
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нии формулы (21.2.12). В данном случае можно воспользовать¬ 
ся и другим приемом, состоящим щ том, что случайное возмуще¬ 
ние 

(О рт ) ср ^)-(О рі0 + Ор Т ^)^^) ' 

приближенно можно аппроксимировать в виде 

Ф рТ ) ср Х({) = О рг0 ^‘Х((), (21.8.19) 

где а — малый параметр. Подставляя выражение (21.8.19) з 
правую часть уравнения (21.7.17) и учитывая только случайную 
составляющую возмущения X, перепишем уравнение для слу¬ 
чайной составляющей ошибки в форме 


(тр* + р* аЬх х р + аЬ)у° — — а{\ + х х р) О рт0 е^X (і). (21.8.20) 


Так как Х(і) — стационарная случайная функция, то она может 
быть выражена интегральным каноническим представлением 


,Ѵ(/) = | Ѵ(о>) е'“' яЧ (21.8.21) 

— оо 

где Ѵ(») — белый шум. Установившееся частное решение урав¬ 
нения (21.8.20) при представлении Х(і) формулой (21.8.21) 
имеет вид канонического представления 

сс 

К°(/)= I Ѵ(ш)у[і, «)йГш. (21.8.22) 

— оо 

.Координатная функция у(і, «>) как реакция системы (21.8.20) 
на возмущение е' ш< равна: 


где 

Ф, (р л. гю) = - 


у (/, о>) — Ф, (р + й в) е /ш/ + (21.8 23) 

___ Ррто \а + ат] (р -р /а))] _ 

х (у -ф /со) 3 + (р 4- /») 2 + а.Ъх х (и -ф /ш) л- аЪ 

(21.8.24) 


Теперь установившаяся дисперсия ошибки наведения при по¬ 
стоянной спектральной плотности случайной функции Х( І) в 
пределах полосы пропускания системы наведения вычисляется 
по формуле 

оо 

': О! 2 = #0 ] IФ (р + Ш) | 2 *>. (21.8.25) 


Эта формула является обобщением формулы (21.8.8). 

33. В. С. Пугачев и др. 
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§ 21.9. ТОЧНОСТЬ НАВЕДЕНИЯ АВТОНОМНО УПРАВЛЯЕМЫХ 
КРЫЛАТЫХ РАКЕТ «ВОЗДУХ-ЗЕМЛЯ» 


Автономно управляемые крылатые ракеты «воздух — зем¬ 
ля» и «земля—земля» на участке горизонтального полета или 
пологого планирования представляют собой динамические систе¬ 
мы, которые можно отнести к квазистационарным, т. е. к си¬ 
стемам с медленно изменяющимися параметрами. При прибли¬ 
женном исследовании процесса наведения и точности в этих 
случаях можно воспользоваться частотными методами. Основ¬ 
ными возмущениями, действующими во время полета таких ра¬ 
кет, следует считать инструментальные ошибки измерителей 
(гироскопических приборов и акселерометров), турбулентность 
атмосферы, силы и моменты из-за технологических погрешно¬ 
стей выполнения корпуса, оперения, двигателя. Наиболее важ¬ 
ными являются первые две причины- Только их мы и учтем в 
дальнейшем при упрощенном анализе точности. Типичным ре¬ 
жимом наведения автономно управляемой крылатой ракеты яв¬ 
ляется режим маршевого полета в течение длительного времени 
на заданной высоте. В этом случае пространственная система 
уравнений после линеаризации распадается на две системы 
уравнений: одна для продольного канала управления по танга¬ 
жу, другая для бокового канала управления (по курсу). Эти 
две системы уравнений можно рассматривать отдельно. 

Рассмотрим боковой канал управления. Линеаризованные 
уравнения поперечного движения крылатой ракеты с учетом 
случайных флуктуаций нормальных к направлению полета со¬ 
ставляющих вектора скорости ветра ѴР г , ]Ѵ , имеют вид [см. 
уравнение (20.2.14)]. 


—Вп ф — Р т ) А 0 ~і 


В / 


ѵ 


п г > 


Р + с$ {3 + Р + с\' у = — с ь ' 8 Н — а э § э 4- —— IV 


ѵ 


с' ■ д\Ѵ у 

+ Г.-а„- д1 ±. 


1 + а хх т + + С ? * Р = - а х ,\ — а хН о„ — — X 


(21.9.1) 


X 



XX 


(№ у 
д л 


> 


Составляющие вектора скорости ветра \Ѵ г и ]Ѵ у , как указы¬ 
валось в § 21.1, представляют собой стационарные случайные 
функции координат пространства. Рассматривая перемещение 
вдоль координаты х, составляющая в силу гипотезы одно- 


514 



родности и изотропности атмосферы совпадает с нормальной 
составляющей и имеет корреляционную функцию к г ( г х ) = 
= к п (г) согласно выражениям (21.1.10). Рассматривая переме¬ 
щение вдоль оси 2 , составляющая \Ѵ также совпадает с нор- 

дѴУ 

малиной составляющей Я 7 Л . Очевидно, производная — ~ - чис¬ 
ленно совпадает с производной = — ІР,,. Таким образом, 

дг ѵ 

уравнения (21.9.1) перепишем в форме 




н- т = — 8 н — о э + — 


+ Т ~Н Ср' 3 + ^3* Р = а лгэ °э а л-н °н ~ 


-1-^ + —) 1Г Я . 

' V ^ V ' 


(21.9.2) 


Предположим, что теоретическое движение ракеты прямолиней¬ 
ное, чему соответствует [З т = 0- Управление крылатой ракетой 
в боковом направлении может осуществляться двумя различны¬ 
ми способами. Первый способ состоит в том, что ракета стаби¬ 
лизируется относительно продольной оси и управление в боко¬ 
вом направлении происходит при помощи аэродинамической 
силы, возникающей за счет скольжения. В этом случае следует 
положить в первом и втором уравнениях (21.9.2) 1 = 0, § э = 0. 

Тогда система уравнений (21.9.2) приводится к виду 


Р + с ? р 


Г . 
'"•2 


Р ' 


в/ 

■вл--±ж п , 


ѵ 




V 


7 (3 - 

V ѵ 


' ух ' \Ѵ 
ѵ 


(21.9.3) 


а третье уравнение системы (21.9.2) характеризует динамику 
стабилизации угла крена и интегрируется отдельно. 

Пусть автономная система управления является инерциаль¬ 
ной, включающей гироскопическую платформу, на которой для 
определения параметра управления в боковом направлении 
установлены акселерометр и два интегратора. С учетом инстру¬ 
ментальных ошибок акселерометра и гироплатформы и при пре¬ 
небрежении инерционностью этих приборов сигнал акселеро- 


33* 
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метра, измеряющего проекцию нормального линейного ускоре¬ 
ния. равен: 

и а = М—’ )2 + ^Х вр + Х а ), (21.9.4) 

где т)з — линейное отклонение .ракеты в боковом направлении 
от прямолинейной теоретической траектории; X а — случайная 
ошибка акселерометра в измерении нормального ускорения; 
Л П р характеризует случайную составляющую угловой ско¬ 
рости прецессии гироплатформы; к а — коэффициент пропор¬ 
циональности. 

Случайные ошибки Х пр и Х а содержат постоянные случай¬ 
ные величины Х„ ѵи Х а1 , не меняющиеся за время полета раке¬ 
ты, и случайные функции времени Х„ р2 , Х а2 ■ Они, как правило, 
не содержат систематических составляющих, независимы меж¬ 
ду собой и приближенно можно считать не коррелирован¬ 
ными со случайной функцией ветра. Дисперсии величин ■Л’ пр1 
и Х а1 обозначим соответственно з пр 2 , о й 5 . Случайные функции 
времени 2^ пр2 и Х а2 допустимо считать стационарными функ¬ 
циями со спектральными плотностями соответственно 5 пр (о>) и 
5 д (ш). За параметр управления в этом случае принимается ли¬ 
нейное отклонение ракеты в боковом направлении. Сигнал, 
пропорциональный параметру управления, получается на выхо¬ 
де второго интегратора и связан с сигналом акселерометра уран 
нением 

М = и а . (21.9.5) 

Пренебрежем инерционностью рулевой машины и усилителей. 
Кроме того, предположим, что рулевая машина имеет жесткую 
обратную связь по углу отклонения руля. Тогда закон отклоне¬ 
ния руля З н выражается формулой , 

8 Н = Аі (и + тй), (21.9.6) 

где х—- постоянный коэффициент. К уравнениям (21.9.2), 
(21-9.3) и (21.9-4) следует добавить кинематическое уравнение 
(20.3.7) 


т] 2 — — ѵС 2 . (21.9.7) 

Уравнения (21.9.3) — (21.9.7) представляют собой полную си¬ 
стему линейных уравнений процесса наведения автономно управ¬ 
ляемой крылатой ракеты в боковом направлении. Эта система 
уравнений является практически стационарной. На рис. 21.9.1 
изображена структурная схема бокового канала управления, 
соответствующая рассматриваемой системе уравнений. 

Вычислим дисперсию ошибки наведения о 2 в установив¬ 
шемся режиме в предположении безынерционное™ движения 
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ракеты относительно центра массы.* Прежде всего вычислим 
ошибку наведения, возникающую за счет постоянных случайных 
составляющих возмущения ѵХ пр Х а . Передаточная функция 
системы от входа ѵХ„ р + Х а до выхода С 2 имеет вид 


ф,(>0 = - 


В? к л к а с ь '(1 + -X) 

+ кук а с ь ' ѵ{ 1 + тХ) ‘ 


( 21 . 9 . 8 ) 


Следовательно, Ф г (0) = — \/ѵ и в установившемся режиме 
С 2 --- (ѵХ ЩІ і + Х а1 ), С 2 = (ѵХ пр1 + Х а1 )(. (21.9.9) 

V V 



Подставляя это выражение в (^ 1.9.7) и интегрируя, получим 

Ъ = (ѵХ ар1 + Х а1 )^ . (21.9.10) 

Отсюда получаем дисперсию составляющей ошибки наведения 
за счет случайных величин инструментальных ошибок 

Ѵ = (®Чр 2 + ° а 2 )-^- (21.9.11) 

Формула (21.9.11) показывает, что уменьшения составляющей 
дисперсии ошибки наведения о, 2 можно достичь только путем 
уменьшения самих инструментальных ошибок з пр 2 , а а 5 или вре¬ 
мени полета ракеты. 


* Это допустимо для ракет с большой частотой колебаний вокруг центра 
массы по сравнению с частотой колебаний центра массы. Практически это 
условие .всегда выполняется. 
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Составляющая дисперсии ошибки наведения, вызванная слу¬ 
чайными функциями Х пр2 и Х а2> вычисляется по формуле 

і і 

о 2 = ѵ 2 ] ] кі {Г - І") а? йі\ (21.9.12) 

оо 

где кі,(і' — і") —корреляционная функция функции С 2 в уста¬ 
новившемся режиме, равная: 

со 

К (І' ~ І") = | (®**пр {“) + «<,(“)) | (Йо) | 2 СОЗш {(' — І") й(<0. 

— оо 

(21.9.13) 

Подставив (21.9.13) в формулу (21.9.12) и произведя интегри¬ 
рование по і' и І", получим 

оо 

а г 2 *=ѵ 2 [ [г> 2 $ Іф (ш) + 5 0 (<о)]| Фдіш) | 2 (1 - созшГ) а?(й. (21.9.14) 

) ОТ 


Перейдем к определению дисперсии ошибки наведения за 
счет флуктуаций вектора скорости ветра. Исключая из уравнения 
(21.9.3) — (21.9.7) все промежуточные переменные, запишем урав¬ 
нение, связывающее величину т (2 с ѴѴ П : 


(с р р 2 + ѵВ 9 <Ѵ к х к а хр + ѵВ, с 6 ' к } к а ) і) 2 = 


-В й 


с І + ( с е - а ѵх)Р-' 


К 

в я 




(21.9.15) 


Дисперсия о 3 2 составляющей ошибки наведения т] 2 за счет 
флуктуаций вектора скорости ветра определяется по формуле 


а, 2 = С 5„(ш)|Ф 2 (/а>)| 2 йСо, 


(21.9.16) 


где $„(«>) задана второй формулой (21.1.17), а Ф 2 (г'ш) соглас¬ 
но уравнению (21.9.15) имеет вид 


В, 


Ф 2 (ш) = — 


с в + (с-' — а ѵх ) (со — С. 


к 

в в 


Ср {т) 2 + ѵВ ? с/ кі к а X Йо 4 - ѵВр с{ к { к а 


(21.9.17) 


Интеграл в формуле (21.9.16) вычисляется с помощью таблиц [1]- 
В результате получим 


ѵ 


2 а 3 К °0 Ді ^2 

2а 0 а 3 (а 0 а 3 — а, а 2 ) 


(21.9.18) 
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где 


2 о = с р— і -» а^Ср + ^рСк'Аіі^х— 2-, 

■У V 


а 2 = уй р с„' кі к а (х + ], а 3 = у« р с ь ’ к х к а . 


Ъ 0 = Щ г Ц^ + а ул )\ />, = - 

ѵ 1 


ЗЯ 


/ - 

2 _я 

1 Г 
Т' 2 


В* 

в „ 


+ 




Яр 


Окончательная формула для дисперсии ошибки наведения кры¬ 
латой ракеты с инерциальной системой наведения в боковом на¬ 
правлении при первом способе управления вычисляется по фор¬ 
муле 


а 2 


-I- з 2 2 4- а. 


(21.9.19) 


где а ( 2 , з.Да 3 2 определены соответственно формулами (21.9.11), 
(21.9.14) и (21.9.18). 

Второй способ управления крылатой ракетой в боковом на¬ 
правлении состоит в том, что при наличии отклонения в боковой 
плоскости ракета совершает координированный разворот. При 
этом отсутствует скольжение, но возникающий угол крена про¬ 
порционален параметру управления. В этом случае в первом 
и третьем уравнениях системы (21.9.2) полагаем р 0, о н = 0. 
Тогда система уравнений (21.9.2) приводится к виду 


В' 

4>іг - ѵ- К • 


а .гх Т а хЭ о э 


_*> , Вхх 

V V 


т п > 


(21.9.20) 


а второе уравнение системы (21.9.2) отделяется*!! характеризует 
динамику компенсации скольжения. Предположим, что система 
управления является той же, как и в первом случае. Тогда 
уравнения (21.9.4) и (21.9.5) сохраняются такими же. Уравне¬ 
ние отклонения элеронов принимает вид 

К = Ьг(Щ + х и) +- к а у. (21.9.21) 

где к 3 -; — сигнал измерителя текущего угла крена, выполняю¬ 
щий роль ‘обратной связи по крену. Эта обратная связь 
здесь необходима, так как ракета, как это видно из второго 
уравнения, не имеет устойчивости по углу крена. Уравнение 
(21.9.7} для бокового отклонения ракеты остается прежним. Си¬ 
стеме уравнений соответствует структурная схема, изображен- 


519 



ная на рис. 21.9.2. Для вычисления дисперсии ошибки наведе¬ 
ния % ® установившемся режиме, как и выше, в предположе¬ 
нии безынерционное™ движения ракеты относительно центра 
массы, прежде всего определим передаточную функцию систе¬ 
мы от входа ѵХ пр + Х а до выхода С 2 : 



Л 0 к 2 к а (1 + хк) 
к 3 к 2 + А 0 к г к а ѵ {1 + тХ)' 


(21.9.22) 


Отсюда Ф/(0) = — 1/ѵ, и в установившемся режиме величины 
т) 2 и ‘цА'пр, + Х аХ связаны тем же соотношением (21.9.10). В 
результате для дисперсии з ѵ 2 от инструментальных ошибок из¬ 
мерителей получаем ту же формулу (21.9.11). Для определения 



составляющей дисперсии <з 2 2 необходимо вычислить интеграл 
(21.9.14), подставив вместо Фі (/“>) функцию Ф/(і®)- Для опре¬ 
деления дисперсии з 3 2 от флуктуации скорости ветра ѴУ П не¬ 
обходимо вычислить интеграл (21.9.16) при спектральной плот¬ 
ности, заданной формулой (21.1.17), и передаточной функции 
Ф/(Х) вида 


Ф 2 'М 


А 0 (Д.гу 4~ ®хх ) + В$ к 3 
к 3 к 2 + А 0 к 2 к а (\ + хк)ѵ 


(21.9.23) 


Интеграл в формуле (21.9.16) вычисляется с помощью таблиц. 
В результате получаем 

_2 „2 і с о (кз к а т Ь п ) Ь 0 С 0 3 Ы 2 /оі а ОН 

ст з — а «, ьп ту гг , гТі ; г г , . ~ > и 1-5 ’*- ' 

Ь й 2 ѵ\к 3 + Ь 0 {\ Хі)1п\ 

где 


Со = А 0 ( а ху + а хх ) + В/ к 3 , Ъ 0 


А 0 к 3 к а ѵ. 
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Окончательная формула для дисперсии ошибки наведения 
автономно управляемой ракеты во втором случае имеет тот же 
вид (21.9.19). 

Аналогично может быть проанализирована точность наведе¬ 
ния крылатой ракеты в продольном канале, если воспользовать¬ 
ся вместо уравнений (21.9.1) первым и вторым уравнениями 
системы (20.2.14) и соответствующими уравнениями работы 
системы управления. 



Глава 22 


ИССЛЕДОВАНИЕ УСТОЙЧИВОСТИ 
И ТОЧНОСТИ НАВЕДЕНИЯ УПРАВЛЯЕМЫХ РАКЕТ 


§ 22.1. МЕТОДЫ ИССЛЕДОВАНИЯ УСТОЙЧИВОСТИ НАВЕДЕНИЯ 
УПРАВЛЯЕМЫХ РАКЕТ 

Простота прикладных методов исследования стационарных 
линейных систем, которые получили развитие и нашли широкое 
применение в современной теории автоматического управления, 
естественно, приводит к мысли — положить эти методы в осно¬ 
ву инженерных методов расчета и проектирования систем 
управления полетом. Большая часть методов исследования ста¬ 
ционарных линейных систем, применяемых в теории автомати¬ 
ческого управления, представляет собой качественные методы 
исследования устойчивости и качества процесса управления, 
позволяющие выбирать структуру и параметры систем управ¬ 
ления так, чтобы обеспечить устойчивость процесса управления 
и хорошие переходные процессы. Возможность применения к 
нестационарным линейным системам методов теории стационар¬ 
ных систем определяется некоторыми общими теоремами теории 
устойчивости и опытом практического применения этих мето¬ 
дов (см. [1], § 10.1, 10.2, 10.3). В частности, одну из обіцих тео¬ 
рем теории устойчивости, обосновывающих применение приема 
«замораживания» коэффициентов и методов исследо¬ 
вания устойчивости стационарных линейных систем к 
нестационарным линейным системам, доказал И. И. Во- 
рович. Большую работу по практическому обоснова¬ 
нию возможности применять к нестационарным линей¬ 
ным системам методы исследования устойчивости стационарных 
линейных систем провел Е. А. Ананьев. Сущность всех получен¬ 
ных теоретическим путем и практическим опытом результатов 
заключается в том, что изменение состояния системы в каждый 
данный момент времени имеет одинаковый характер при пере¬ 
менных коэффициентах дифференциальных уравнений и в слу¬ 
чае, когда, начиная с этого момента, коэффициенты дифферен¬ 
циальных уравнений перестают изменяться и сохраняют посто¬ 
янные значения, соответствующие этому моменту (т. е. 
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«замораживаются», начиная с данного момента), если система с 
«замороженными» коэффициентами определенно устойчива или 
определенно неустойчива (не находится вблизи границ области 
устойчивости) и если коэффициенты дифференциальных урав¬ 
нений действительной нестационарной системы изменяются не 
очень быстро. А так как с точки зрения устойчивости практиче¬ 
ски важен именно только характер изменения состояния систе¬ 
мы в каждый момент (затухание колебаний, увеличение ампли¬ 
туды колебаний, апериодическое приближение системы к поло¬ 
жению равновесия или к установившемуся состоянию, 
апериодическое удаление системы от состояния равновесия или 
установившегося состояния), то с практической точки зрения 
суждение об устойчивости нестационарной линейной системы по 
критериям, пригодным, строго говоря, только для стационарных 
систем, оказывается вполне достаточным. Следует, впрочем, ого¬ 
вориться, что очень быстрое изменение коэффициентов уравне¬ 
ний или нахождение системы вблизи границ области устойчи¬ 
вости может существенно изменить характер интеграла уравне¬ 
ний при «замораживании» коэффициентов. В подобных случа¬ 
ях применение методов исследования устойчивости стационар¬ 
ных систем к нестационарным системам может дать неправиль¬ 
ные результаты. Типичным примером условий, когда применение 
стационарных методов может оказаться недостаточным, может 
служить процесс наведения самонаводящейся ракеты в непо¬ 
средственной близости от цели, так как коэффициент 1 Ю в ли¬ 
неаризованном законе управления очень быстро возрастает при 
подходе ракеты к цели. Впрочем, вопрос о том, устойчив или не¬ 
устойчив процесс наведения ракеты в непосредственной близо¬ 
сти от цели, не имеет большого значения, так как неустойчивость 
процесса наведения в течение последних долей секунды полета 
не может существенно повлиять на характер движения ракеты 
к цели и результат ее действия по цели. Вдали же от цели 
(практически приО>100 м) коэффициент 1/1) мал и изменяет¬ 
ся медленно, вследствие чего исследование устойчивости ста¬ 
ционарными методами становится возможным. В случае теле¬ 
управляемой ракеты все коэффициенты линеаризованных урав¬ 
нений изменяются сравнительно медленно, вследствие чего 
практически всегда можно исследовать устойчивость процесса 
наведения телеуправляемых ракет стационарными методами, со¬ 
четая их с приемом «замораживания» коэффициентов. 

На основании общих теорем Ляпунова об устойчивости ([1], 
§ 10.2) исследование устойчивости по линеаризованным урав¬ 
нениям позволяет судить и об устойчивости нелинейной системы, 
если только все нелинейные элементы системы имеют непрерыв¬ 
ные характеристики, которые могут быть аппроксимированы 
полиноімами (исключение составляют только некоторые особые 
случаи, не имеющие большого практического значения). Об¬ 
щие методы Ляпунова дают также принципиальную возмож- 
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ность исследовать устойчивость систем с существенно нелиней¬ 
ными элементами (см., например, [1], § 10.3). Однако большого 
распространения в сложных задачах проектирования систем 
управления полетом нелинейные методы исследования устойчи¬ 
вости пока еще не получили. 

Исследование процесса наведения управляемых ракет, как 
мы видели в предыдущих главах, связано со сложными система¬ 
ми дифференциальных уравнений высокого порядка. Поэтому 
целесообразными для исследования устойчивости наведения ра¬ 
кет следует признать частотные методы, которые практически 
совершенно не зависят от порядка дифференциальных уравне¬ 
ний и степени сложности линейных систем. Эти методы в насто¬ 
ящее время нашли широкое применение в практике проекти¬ 
рования систем автоматического управления полетом ракет. По¬ 
путно исследование процесса наведения управляемых ракет 
частотными методами дает частотную характеристику замкну¬ 
той системы автоматического управления, необходимую для оп¬ 
ределения рассеивания ракет относительно цели и для вычис¬ 
ления систематических ошибок наведения. Таким образом, 
частотные методы дают возможность определить все характери¬ 
стики системы автоматического управления, необходимые для 
приближенного исследования процесса наведения, правда, до¬ 
вольно грубого, с малой точностью вследствие «замораживания» 
коэффициентов. Поэтому частотные методы могут быть реко¬ 
мендованы в качестве простых инженерных методов исследова¬ 
ния процесса наведения управляемых ракет. 

Для применения частотных методов к исследованию устой¬ 
чивости наведения управляемых ракет удобно представить ли¬ 
неаризованные уравнения процесса наведения в символической 
операторной форме. 

При этом для простоты мы ограничимся исследованием 
одного канала управления ракеты, например, канала руЛя высо¬ 
ты, в случае, когда каналы управления независимы и ли¬ 
неаризованные кинематические уравнения можно взять в 
виде (20.3.17) и (20.3.18) или (20.3.28) и (20.3.29), или (20.3.301. 
«Заморозив» в линеаризованных уравнениях движения ракеты 
(20.2.7), в линеаризованном кинематическом уравнении (20.3.17) 
и в линеаризованном законе управления (20.4.52) все коэффици¬ 
енты, включая коэффициент 1/г, отбрасывая все возмущения, не 
зависящие от вариаций элементов движения ракеты, и опуская 
для простоты индексы, можем переписать эти уравнения в опе¬ 
раторной форме следующим образом: 

Т) = Ф ,(/>)С, С = Ф; (р) а, а=-Ф я (р)Ь, 

8 = ~ % (р) Л - Л/с (Р) С — ЛД (р) а, 


( 22 . 1 . 1 ) 
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где операторы Ф„ (/?), Ф с (р) и Ф^) определяются формулами 


Ф,(Р) - — . ®с (/»)= — 
Р Р 


Ф ЛР)= 


Съ 


С* р+ С а 


, ( 22 . 1 . 2 ) 


а операторы (Ѵ ч (р), Л/ с (/?) и Л/ а (р) определяются, как было по¬ 
казано в § 20.4. 

Уравнения (22.1.1) и формулы (22.1.2) показывают, что си¬ 
стему наведения управляемой ракеты, стабилизированной по 
крену, мождо представить по одному из каналов управления в 



Рис. 22.1.1 

виде соединения системы с передаточной функцией 1\І п Ск)іг, ко¬ 
лебательного звена с передаточной функцией Ф„(Х) , двух уси¬ 
лителей с коэффициентами усиления оц иА а и двух интеграторов 
с тремя цепями отрицательных обратных связей, из которых две 
внутренние содержат звенья с передаточными функциями 
ЛГ С (*) и (рис. 22.1.1). 

Для нахождения частотной характеристики системы наведе¬ 
ния необходимо прежде нсего избавиться от звеньев в цепях 
обратных связей. Применяя известные правила структурных 





Рис. 22.1.2 

преобразований (см. [1], § 4.6), можно заменить колебательное 
звено с передаточной функцией Ф„(>0 с обратной связью, со¬ 
держащей звено с передаточной функцией іѴ а (Х) , последова¬ 
тельным соединением этих звеньев, охваченных отрицательной 
жесткой обратной связью, и звена с передаточной функцией 
1/7Ѵ.ОО (рис. 22.1.2). 
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Определение частотной характеристики системы наведения 
следует начать с нахождения частотной характеристики замк¬ 
нутой системы, состоящей из последовательно соединенных ко¬ 
лебательного звена Ф а (Х) и звена IV а (X) , охваченных отрица¬ 
тельной жесткой обратной 
связью. Эта система обведе¬ 
на пунктирным прямоуголь¬ 
ником на рис. 22.1.2 и пока¬ 
зана отдельно на рис. 22.1.3. 
Суммируя ординаты лога¬ 
рифмических амплитудных 
характеристик звеньев Фар-) и IV а (X), найдем логариф¬ 
мическую амплитудную характеристику разомкнутой системы, 
образованной последовательно соединенными звеньями Ф«(М и 
• Точно так же, суммируя ординаты фазовых характе¬ 
ристик звеньев Ф а (Х) и Л^(Х), найдем фазовую характеристи¬ 
ку разомкнутой системы, полученной в результате последова- 




Рис. 22.1.4 


тельного соединения этих звеньев. После этого, пользуясь изве¬ 
стной номограммой (см. [1], приложение 2), найдем искомую ча¬ 
стотную характеристику Ф^'о») замкнутой системы. Рассмат¬ 
ривая эту замкнутую систему как одно звено с передаточной 
функцией (X), можно изобразить структурную схему систе¬ 
мы управления, как показано на рис. 22.1.4. ' 



Рис. 22.1.5 


Применяя снова изложенный прием, избавляемся от звена 
А/ С (Х) в цепи обратной связи и преобразуем структурную схему 
системы управления к виду, представленному на рис. 22.1.5. 
Тогда можно будет определить частотную характеристику 
замкнутой системы, состоящей из последовательно соединенных 
звеньев Ф 1 (Х), 1/УѴ а (Х), Ф^ (X) и УѴ С (X), охваченных отрицательной 
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жесткой обратной связью. Эта замкнутая система обведена 
пунктирным прямоугольником на рис. 22.1.5 и показана отдель¬ 
но на рис. 22.1.6. Суммируя ординаты логарифмических ампли¬ 
тудных характеристик звеньев Ф, (X), 1/ЛХ а (Х), Ф с (/.) и Л7 С (X) , по¬ 
строим логарифмическую амплитудную характеристику разомк¬ 
нутой системы, полученной в результате соединения этих 
звеньев. Суммируя ординаты фазовых характеристик этих 
звеньев, найдем фазовую характеристику полученной в ре¬ 
зультате их соединения разомкнутой системы. " После этого, 



Рис. 22.1.6 


пользуясь номограммой, найдем частотную характеристику 
Фг (і<») замкнутой системы, обведенной пунктирным прямо¬ 
угольником на рис. 22.1.5 и показанной отдельно на рис. 22.1.6. 
Рассматривая эту замкнутую систему как одно звено с пере¬ 
даточной функцией Ф 2 (Х) , можно представить структурную 
схему системы наведения, как показано на рис. 22.1.7. В резуль¬ 
тате мы представим систему управления как последовательное 



Рис. 22.1.7 


соединение четырех звеньев с передаточными функциями Л/ ч (Х)/г 
(г рассматривается как постоянная), Лу,(X), 1/7Ѵ С (Х) и Ф Г (Х), 
охваченных отрицательной жесткой обратной связью. Сумми¬ 
руя ординаты логарифмических амплитудных характеристик 
этих звеньев, а также ординаты их фазовых характеристик, най¬ 
дем логарифмическую амплитудную и фазовую характеристики 
разомкнутой системы наведения. После этого можно найти ча¬ 
стотную характеристику замкнутой системы наведения Ф щ (іш) 
при помощи номограммы замыкания. По разомкнутой частотной 
характеристике системы наведения можно судить об устойчи¬ 
вости процесса наведения и путем подбора параметров и пре¬ 
образующих операторов (т. е. корректирующих цепей) в системе 
управления добиться необходимых запасов устойчивости (см. 
1.1], § 6.3, 6.6, 6.7). Знание замкнутой частотной характеристики 
системы наведения дает возможность определить характери¬ 
стики точности наведения: систематическую ошибку наведения 
и дисперсию п среднее квадратическое отклонение рассеивания 
управляемых ракет, как было показано в гл. 21. 
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Заметим, что для применения изложенного способа опреде¬ 
ления частотных характеристик системы наведения ракеты со¬ 
вершенно не обязательно знать передаточные функции системы 
управления АЙДХ), М с {1), А„(Х)и передаточную функцию ракеты 
Ф а (X) в аналитической форме. Вполне достаточно задать их 
графически. Это обстоятельство дает возможность использовать 
при определении частотных характеристик системы управления 
полетом ракеты частотные характеристики некоторых ее звень¬ 
ев, найденные экспериментально. Это дает возможность также 
использовать частотную характеристику ракеты не в виде ча¬ 
стотной характеристики колебательного звена, а в более общей 
форме, которая может получиться при учете упругости ракеты 
и движения внутри нее жидких и газообразных масс. 

Для упрощения исследования устойчивости наведения раке¬ 
ты методом частотных характеристик можно в большинстве 
случаев ограничиться построением только асимптотических ло¬ 
гарифмических амплитудных частотных характеристик и лога¬ 
рифмических фазовых частотных характеристик (см. [1], § 4.7). 
Это дает существенное упрощение и значительную экономию 
времени. 

При синтезе системы управления полетом ракеты в первом 
приближении целесообразно добиваться достаточных запасов 
устойчивости и удовлетворительного качества переходных про¬ 
цессов с тем, чтобы потом произвести окончательный синтез 
системы управления на основе анализа точности наведения и 
эффективности действия ракеты по цели. 

Для подбора корректирующих цепей системы управления и 
определения общего коэффициента усиления разомкнутой си¬ 
стемы ‘наведения, исходя из условий обеспечения устойчивости 
процесса наведения и удовлетворительного качества переходных 
процессов, целесообразно воспользоваться методам типовой ло¬ 
гарифмической амплитудной характеристики (см. [1], § 6.6 и 6.7). 

При решении ряда практических задач, в частности, при оп¬ 
ределении рассеивания управляемых ракет часто оказывается 
необходимым знать не только частотные характеристики, но и 
значения передаточных функций стационарных линейных си¬ 
стем на некоторых прямых, параллельных мнимой оси плоско¬ 
сти параметра X , т. е. при X —р + /'», где р —некоторая 
постоянная величина. 

Как показал В. К. Крапивин, определение значений переда¬ 
точных функций элементарных звеньев на любой прямой, парал¬ 
лельной мнимой оси плоскости X , сводится к определению 
частотных характеристик тех же звеньев, но с измененными со¬ 
ответствующим образам параметрами. Это дает возможность 
применить для определения значений передаточных функций на 
данных прямых, параллельных мнимой оси плоскости парамет¬ 
ра ^ , графические методы построения логарифмических частот- 
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ных характеристик, включая упрощенный метод асимптотиче¬ 
ских логарифмических частотных характеристик. 

Для определения измененных параметров элементарных 
звеньев рассмотрим значения их передаточных функций на пря¬ 
мой X —р-фг'ш при данном постоянном значении р. 

Передаточная функция апериодического звена при X = р + т 
выражается формулой 


к 


Ф а (р + і со) 


к 


1 4 - Т 


1 -ф Т (р-ф /ш) 




(22.1.3) 


1 + 


1 + 7 > 


I со 


Эта формула показывает, что передаточная функция апериоди¬ 
ческого звена с постоянной времени Т и коэффициентом усиле¬ 
ния к на прямой X = р + іш тождественно равна частотной 
характеристике апериодического звена с постоянной времени 
Л* 77(1 + Т I 1 ) и коэффициентом усиления к х — А/(1 -ф Т р.) 
Очевидно, что все это справедливо и для дифференцирующего 
звена первого порядка, если под к и к ( понимать обратные ве¬ 
личины коэффициентов усиления. 

Аналогично определяются значения передаточной функции 
колебательного звена на прямой Х = р-фг'ш; 


ф к (У і <*>) = ----—- 

1 -ф 2- Т (р -- - і ш] -ф Т 2 !р -ф і ш) 2 

= _ к _ 

1 + 2 С 7> -ф Т- р 2 -ф 2 Т (С + р Т) і о - ГѴ 


_ к _ 

1 +2С7р+ 7Ѵ 

с + р т _ т 

- | / Т+2С7’р+ Г р 2 |/1 -ф2СГр-ф7’Ѵ 
( Т V (іі2 

\1/1 + 2СГр-фГ 2 р 2 7 


( 22 . 1 . 4 ) 


Эта формула показывает, что передаточная функция колеба¬ 
тельного звена с постоянной времени Т, коэффициентом затуха¬ 
ния С и коэффициентом усиления к на прямой X = р -ф I ш 
совпадает с частотной характеристикой колебательного звена с 

34. В. С. Пугачев и др. 


529 



коэффициентом усиления к х , постоянной времени Т х и коэффи 
циентом затухания определяемыми равенствами: 


1 + 2 7Дц + Г-Ѵ ’ 

’ = _ Т 

I Ѵ\ +2С7>+тѵ ’ 

С 4- ц Г 

II “ /Г+2С7>+ 7Ѵ ' 


( 22 . 1 . 5 ) 


Это же справедливо, очевидно, и для дифференцирующего зве¬ 
на второго порядка, если под к и к х понимать обратные величи¬ 
ны коэффициентов усиления. 

Передаточная функция интегрирующего звена на прямой 
X — р + /а» равна: 


к_ 

Ф н (ц + ш)== —^- . (22.1.6) 

И + * <*> . . 1 . 

I т- I 0> 

Эта формула показывает, что передаточная функция интегри¬ 
рующего звена с коэффициентом усиления к на прямой X = а + 
-)-і ш совпадает с частотной характеристикой апериодического 
эвена с коэффициентом усиления А/р. и постоянной времени 1/р.. 

Наконец, передаточная функция запаздывающего звена на 
прямой X = р. і ю равна: 

Ф 3 (р + і«>) = — ке~'ѵ- е~~ 1,я . , (22.1.7) 

Эта формула показывает, что передаточная функция запаздыва¬ 
ющего звена с коэффициентом усиления к и временем запазды¬ 
вания і на прямой X — [і -ф і (о совпадает с частотной харак¬ 
теристикой запаздывающего звена с коэффициентом усиления 
' А ’ е ~ т, ~ и с тем же временем запаздывания т. 

Пользуясь найденными соотношениями, можно практически 
. ля любой стационарной линейной системы свести определение 
се передаточных функций на данной прямой, параллельной мни¬ 
мом оси плоскости параметра X , к определению частотной ха¬ 
рактеристики аналогичной стационарной линейной системы, но с 
измененными параметрами. 

Для более точного исследования устойчивости процесса наве¬ 
дения с учетом его нестационарное™ после того, как в первом 
приближении выбрана структура и параметры корректирующих 
цепей системы управления, можно воспользоваться общим крите- 
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рием устойчивости линейных систем. Согласно этому критерию 
процесс наведения устойчив тогда и только тогда, когда интеграл 

і 

1 = ( 22 . 1 . 8 ) 

^0 

конечен и ограничен при любых і» и I (см. [1], § 6.1). При этом в 
случае, когда аналитическое определение весовой функции 
ё< х ) невозможно, интеграл (22.1.8) можно вычислить с по¬ 
мощью моделирующих устройств. Для этого следует добавить к 
модели сопряженной системы, дающей весовую функцию 
системы наведения ( I , т) как функцию т при 

фиксированном і (§ 20.5), устройство для определе¬ 
ния модуля | § гп (С т)| и интегратор (рис. 22.1.8). Определив 
интеграл (22.1.8) для ряда моментов времени і и убедившись в 
том, что он мало изменяется при увеличении I — і 0 и не имеет 
тенденции неограниченно возрастать с увеличением I — і 0 , мы 
можем быть уверены в том, что процесс наведения практически 
будет устойчивым. При этом можно параллельно исследовать и 
качество переходного процесса, если определять, кроме интегра¬ 
ла 1, еще переходную функцию системы наведения 

і 

М*. т )“\’ (22.1.9) 

Необходимые для этого добавления к схеме моделирования со¬ 
пряженной системы также показаны на рис. 22.1.8. 

§ 22.2. ИССЛЕДОВАНИЕ ТОЧНОСТИ НАВЕДЕНИЯ УПРАВЛЯЕМЫХ 
РАКЕТ С ПОМОЩЬЮ ВЕСОВЫХ ФУНКЦИЙ 

Определение весовых функций процесса наведения управляе¬ 
мых ракет было рассмотрено в § 20.5. Применим весовые функции 
процесса наведения для исследования точности наведения управ¬ 
ляемых ракет. Рассмотрим так же, как и в § 20.5, процесс наве¬ 
дения на цель самонаводящейся или телеуправляемой ракеты, 
описываемый линеаризованной системой уравнений (20.5.1). Не¬ 
случайными возмущениями для линеаризованной системы урав¬ 
нении являются функции а т , с 0 , о (0) , причем а т и о' 0 ' опреде¬ 
ляются динамикой- теоретического движения. В качестве одного 
случайного возмущения мы будем рассматривать ошибку измере¬ 
ния угловых координат цели относительно ракеты в случае са¬ 
монаводящейся ракеты и ошибку измерения координат цели в 
случае телеуправления. В обоих случаях эта ошибка представ¬ 
ляет собой случайную функцию Х({), которая в общем случае 
может иметь отличное от нуля математическое ожидание. 

Вторым случайным возмущением в линеаризованной системе 
уравнений является случайный маневр цели относительно при- 
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нятоіі теоретической траектории. Случайный маневр цели отно¬ 
сительно теоретической траектории описывается случайной 
функцией и(і), которая также может иметь отличное от нуля 
математическое ожидание. В дальнейшем будем полагать, что 
ошибки измерения координат цели не связаны со случайным 
маневром цели. 

Общая формула, определяющая выходную величину линей¬ 
ной системы У через весовую функцию системы и входное 
возмущение X, имеет вид ([1], § 2.2) 

І 

= [ 8ух(*’ і)Х{і)сі т. (22.2.1). 

о 

Математическое ожидание и дисперсия выходной величины си¬ 
стемы определяются формулами ([1], § 7.2) 

І 1 

т у (*)= ] 8ух(*> ~ )т х (-)сі х, 

О 

і і > ( 22 . 2 . 2 ; 

°у(*) ■*') 8 У х(*> *)8 ух {*, 

О о 

} 

Если на систему действуют на различных входах несколько воз¬ 
мущений, не коррелированных друг с другом, то суммарные ма¬ 
тематические ожидания и дисперсия выходной переменной полу¬ 
чаются простым суммированием соответственно математиче¬ 
ских ожиданий и дисперсий, вычисленных для всех возмущений 
по отдельности. 

Ошибка наведения самонаводящейся ракеты определяется 
формулой (21.3.9) ' 

■Ѵк = _Ѵтк + Ѵ и С в и + г ів - Ц в м г (22.2.3) 

где 

Дг = Я в /|Ц,|. ѵ п С в — С7 В = г ів . 

Согласно формулам (22.2.2) и (22.2.3) получим следующую 
формулу для математического ожидания ошибки наведения са- 
монаводящейся ракеты: 

< 8 I 

т ук = Утк + Ѵ и М | (4, т) т х {х)йх+ѵ п ы Г ^ ц (4, т )т и (т)^т+ 

0 п 


+ѵ и М | т (4, т ) а т( т ) 

О 


г ’п М 1^(4. т)с 0 (т) Л + 
о 


+ Ѵ и М 



(4, і)т х [х)сі Т + 
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В к *іі 

+ | 55, у (4. “О Щ (*) Л+ | (/ в> г) а т (т)<*с+ |^(4, т) с 0 (т) іт + 


+ | <§4«(4. 'Н (Э) (п Л — т и ,М. (22.2.4) 

О 

Эту формулу можно преобразовать к следующему виду: 

*к І к 

т у* = Утк + _[ Еух (4, ') т х М а " + | (4, ~) Ш и (х) с4+ 

О О 

г* 4 

+ \ёуст (4, т )«,(4^' + I' Й‘ у г 11 (4 1 т )^о( 1: )^ + 


+ I" ё у і (4> *) 5 <0) (") ^ т — т ив М, 


(22.2.5) 


где введены следующие весовые функции; 

8у* = ^ + 8чх> ёуц =" ®ц Д/ «-су + 8 Ѵ /' 

ёуат = Д^ С „ + і„ т , Й> 0 = г-„ М ^ сг „4- ^ в , 

^у5 — ѵ п Д і ^ С8 + (22.2.6) 

Весовая функция #у„ связана с весовой функцией ^ 5і 
следующим образом: ^у„= — 1/4^8 и может быть опреде¬ 
лена, если известна весовая функция @ ѵЬ . Однако при исполь¬ 
зовании^ для решения сопряженной системы уравнений матема¬ 
тической машины целесообразно воспользоваться соответствую¬ 
щим выходом сопряженной системы вместо отдельного 
умножения весовой функции ц- у8 Н а коэффициент — 1/с 5 . 

На основании изложенного в § 20.5 установим условия ин¬ 
тегрирования сопряженной системы для получения весовых 
функций, входящих в формулу (22.2.5) (рис. 20.5.4): 

у 2 (0) - *, М, Уі (0) = 1, у 3 (0) = ѵ 4 (0) =0, 


Ѵх( 5 ) §ул №в’І в 5), Ѵц ( 5 ) — ёуи (4? 4 — 5), 

Ѵат( 5 ) ^ У ат(4» 4 5 ). ѴсЛ 5 ) = 5у 0 (4, 4 — 5), 

*«($) = г,* <4. 4-5). (22.2.7) 


Таким образом, для получения всех весовых функций, вхо¬ 
дящих в формулу (22.2.5) и определяющих математическое ожи¬ 
дание ошибки наведения, требуется только одно интегрирование 
уженной системы уравнений при начальных условиях 
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Дисперсия ошибки наведения вследствие ошибок измерения 
координат цели и случайного маневра цели вычисляется во 
второй фор,муле (22.2.2) с использованием только весовой функ¬ 
ции і ух и $ уи ' ' 

^у(^к)= [ | Кхі'і*') 8ух(* я , ~)ёу.Л*в, і')а-СІі' + 

0 О 
'в 

+ | [ К и (*, г') ёуи (4, т) % уЦ (4, г') Л о'т' — 

О о 

'в 

- 2Дг | К и (4, Т) (4, т) Л + О ув Д 4. (22.2.8) 

О 

В общем случае при вычислении двойных интегралов в фор¬ 
муле (22.2.8), определяющей дисперсию ошибки наведения, 
возникают некоторые трудности чисто технического характера. 
Однако в большинстве практических случаев формулу для вы¬ 
числения дисперсии ошибки наведения удается значительно уп¬ 
ростить. Обычно ошибка измерения углового положения цели 
представляет собой стационарную случайную функцию или сум¬ 
му, стационарной случайной функции и другой стационарной 
случайной функции с переменным коэффициентам усиления, 
причем эти два слагаемых можно Считать независимыми. Так, 
например, случайную ошибку измерения углового положения 
цели радиолокационным координатором цели можно полагать 
состоящей из суммы двух независимых случайных функций, 
одна из которых ЛГ Ф является стационарной случайной функцией 
и порождается флуктуациями отраженного от цели сигнала, а 
другая Х б является стационарной случайной функцией с пере¬ 
менным коэффициентом усиления, обратно пропорциональным 
дальности до цели, и порождается случайным блужданием 
центра отражения радиоволн (см. § 4.5) 

X = Х ф + . (22.2.9) 


Случайные функции А'ф и Х б приближенно можно пола¬ 
гать обладающими постоянной спектральной плотностью в по¬ 
лосе пропускания замкнутой системы наведения. Иными слова¬ 
ми, случайную функцию Л' .можно считать белым шумом. Имея 
в виду, что белый шум имеет корреляционную функцию в виде 
8 -функции, корреляционную функцию случайной функции А' 
можно представить формулой 


= О 0 ф о(т - %') 4- 


О'бЪІ* — 'О 
Л(т)0(-С) 


( 222 . 10 ) 


где 

О оФ = 2 к5 ѵФ ( 0) и С об = 2ъ$ хб (0). 
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Используя формулу для вычисления дисперсии (22.2.8) и вы¬ 
ражение для корреляционной функции (22.2.10), получим про¬ 
стую формулу для определения составляющей дисперсии ошиб¬ 
ки наведения вследствие ошибок измерения координат цели 

'в в 2 / ± \ 

ДГО (4) = О 0 ф | ё],.Мп, ") а- + О 06 ' 0? '• (22.2.11 ) 

о о 

Рассмотрим вычисление второй составляющей дисперсии 
ошибки наведения, вызванной маневром цели относительно тео¬ 
ретической траектории. Случайная функция 11(1) формулой 
(21.5.21) представлена в виде суммы математического ожидания 
т и и центрированной случайной функцией (У°(/). Случайная 
функция ІІ°(І) с равным нулю математическим ожиданием при 
допущениях, введенных в § 21.5, может быть представлена в ви¬ 
де произведения неслучайной функции г(і) — і • соз (е т — 0 ЦТ ) 
и случайной величины ІГ = Ѵ ц ° Ѳ ц ф- г» ц 6 Ц °, математиче¬ 
ское ожидание которой равно нулю 

и°(() = г (1)2. (22.2.12) 

Корреляционная функция случайной функции ІІ(І) имеет вид 

К и {і,і')^г(і)г(і')О г . (22.2.13) 

На основании формул (22.2.8) и (22.2.13) получим формулу для 
определения составляющей дисперсии ошибки наведения, вы¬ 
званной маневром цели относительно теоретической траектории 

Оу(і к )=О г [\г^) ёуи {і 3 ^)(іх - г в Д*| . (22.2.14) 

Подставляя в формулу (22.2.8) выражения для составляю¬ 
щих дисперсии ошибки наведения (22.2.11) и (22.2.14), получим 
окончательную формулу для определения дисперсии ошибки на¬ 
ведения самонаводящейся ракеты 

' в ' в 

Оу (4) = О оф | в * ух Г і в , т) ^ + О 06 | йГх + 

о о 

+О г ||2(т)^„(1 в , х)гіт-г в ді| . (22.2.15) 

\ о 

Таким образом, для определения характеристик точности на¬ 
ведения самонаводящейся ракеты необходимо произвести вы¬ 
числения по формулам (22.2.4) и (22.2.15). 

Обычно при решении задачи определения характеристик 
точности наведения с помощью весовых функций процесса наве- 
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дения на математических машинах вычисление математического 
ожидания и дисперсии ошибки наведения по формулам (22.2.4) 
н (22.2.15) производится одновременно с решением-сопряженной 
системы уравнений (оис. 22.2 1). При этом формула (22.2.15) 
позволяет при однократном моделировании сопряженной систе¬ 
мы получить значения дисперсии ошибки наведения при раз¬ 
личных дисперсиях входного случайного возмущения Х(і) (т. е. 
при различных уровнях помехи) и при различных дисперсиях 
случайной величины 2° (при различных дисперсиях нормально¬ 
го ускорения цели и случайной составляющей скорости цели). 
Для этого достаточно при решении сопряженной системы опре¬ 
делить значение интегралов /ь /г, № (рис. 22.2.1). 

Ошибка наведения телеуправляемой ракеты определяется 
формулой (21.6.2), которая при отсутствии маневра цели отно¬ 
сительно теоретической траектории принимает вид 

Ук~~ Утк + т 1к- (22.2.16) 

Формула, определяющая математическое ожидание ошибки 
наведения телеуправляемой ракеты, на основании (22.2.16) 
пшгнимает вид 

{к 

т ук = у п + ( 8 -цх ( 4 . ~)т х (^)сіх + ]ЗѴ Т ( 4 . "К(^ т + 

О о 



где §і,х> 8пъ’ 8 П 'о> іп* - весовые функции, характеризую¬ 
щие влияние ошибок в измерении углового положения ракеты и 
цели, возмущений в угле атаки ракеты, в отклонении руля на ве¬ 
личину т | , характеризующую отклонение ракеты от теоретиче¬ 
ской траектории. 

Установим условия интегрирования сопряженной системы 
(рис. 20.5.4) для определения весовых функций, входящих в 
формулу (22.2.17) 

Ух (0) = 1, у 2 (0) = Ѵз'О) = (0) = 0, 

Ѵб ( 5 ) = йт,5 (^к> ~" 5 )’ Ѵх (^) = 55] г 

Ѵ«т($) =^, т (4, 4 — 8). Гл.( 5 ) = ёц с„(4. 4 — 5 )- (22.2.18) 

Для определения ошибки наведения телеуправляемой ракеты 
все необходимые весовые функции у грт , ё п с „. ёщь так 

же, как и в случае самонаводящейся ракеты, определяются од¬ 
нократным интегрированием сопряженной системы уравнений. 

Обычно для телеуправляемой ракеты ошибку измерения уг¬ 
ловых координат ракеты и цели можно считать стационарной 
случайной функцией, имеющей постоянную спектральную плот- 
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ность з х (ш) п пределах полосы пропускания замкнутой системы 
наведения. Это значит, что ее можно полагать белым шумом. 
Тогда корреляционная функция случайной функции X опреде¬ 
ляется формулой 

Л'Лэ '0 = О 0х Ь(х — г 7 ), 
где 

О 0х =ш2к 8 х . 

Формула, определяющая дисперсию ошибки наведения, в 
этом случае принимает вид 

&у(*к) = О 0х т )^- (22.219) 

о 


Так же, как и в случае самонаведения, вычисление по форму¬ 
лам (22.2.17) и (22.2.19) целесообразно производить одновре¬ 
менно с решением сопряженной системы. 

Структурная схема сопряженной системы в случае телеуп¬ 
равления аналогична структурной схеме в случае самонаведения 
(рис. 20.5.4 и 22.2.1). Решение сопряженной системы произво¬ 
дится при начальных условиях (22.2.18), и используются только 
выходы сопряженной системы с весовыми функциями ^ 

Так же, как были определены математическое ожидание и 
дисперсия ошибки наведения, могут быть определены вероят¬ 
ностные характеристики любого элемента движения управляе¬ 
мой ракеты в интересующий нас момент времени. 

Рассмотрим, например, определение математического ожи¬ 
дания и дисперсии угла атаки а для момента времени і процес¬ 
са наведения на цель самонаводящейся ракеты. На основании 
структурной схемы рис. 20.5.4 и формул (22.2.2) запишем фор¬ 
мулы для определения математического ожидания и дисперсии 
угла атаки 

і і 

««(*)—I *)«,(*)* + ”0 Шц (т) СІі 

о 6 

і і / 

+ [ ') а г (т) сіх + Г 8«сЛ*і~)с й (-)сІх-{- Г % лЬ {і, х) №(х)сіх, 

о 8 8 (22.2.20) 


АЛО =О 0 ф 


+ °об 


Г 

) ОНА 


йх -{- 



г Н) {і,і) ^ 


( 22 . 2 . 21 ) 
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Установим условия интегрирования сопряженной системы 
для определения весовых функций $ аСи , ё-У 

У г (0) = 1, Уі (0) = у 2 (0) = у і (0) = 0, (22.2.22) 

Ѵх (®) ~ ёах (^» *-&)> («) = *«/(*. «), 

Ѵат («)== (Л * —«), = * — 5 ), Ѵ*(*)= ^с-8 (Л <-8). 


В тех случаях, когда входное случайное возмущение задано 
в виде канонического разложения или интегрального канониче¬ 
ского представления 

X (і) = т х (і) + V у, х ѵ (/), 2Г (0 = т х (і)+ {' V (X) х (і, X) сіХ, 

»=» X, 

выходная переменная представляется аналогичным канониче¬ 
ским разложением или интегральным каноническим представ¬ 
лением 

N 

V (?) = т у (()+У 1 Ѵ„у„(/), К(0 = т ѵ (0 + [ К (X)у (/,/.) Л* 

' К 

где у{і , а) или при каждом данном значении ѵ или пара¬ 

метра X есть результат преобразования системой соответствую¬ 
щей координатной функции л,П) или хіі-Х). 

Задача определения вероятностных характеристик выходной 
переменной сводится в этом случае к определению математиче¬ 
ского ожидания и координатных функций на выходе системы. 
Для определения значений координатных функций в фиксиро¬ 
ванный момент І удобно использовать весовые функции процес¬ 
са наведения, так как в этом случае, как и в рассмотренных 
выше, требуется только одно моделирование сопряженной систе¬ 
мы для определения весовых функций, характеризующих влия¬ 
ние неслучайных и случайных возмущений на ошибку наведения. 
Полученная при однократном интегрировании сопряженной си¬ 
стемы весовая функция, характеризующая влияние случайного 
возмущения на ошибку наведения, используется уже многократ¬ 
но для определения значений координатных функций выходной 
переменной 

і 

У , (О = | ёух Ѵ> ') С' 1 ) Лч (ѵ = 1,2, .. АО, 

\ (22.2.23) 

у (О >-)== [ ёухѴ’ х )-*(м Цйі {х=х х , ), 2 , ...). 

6 
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Дисперсия выходной переменной в этих случаях вычисляется 
по формулам 

^ ^ N >•» 

О у (і) = ^Дз/Д0 ІШЙ >(0 = | 0{\)уЦіЛ)сІ\. (22.2.24) 

V =1 о 

Можно, конечно, осуществить и одновременное вычисление инте¬ 
гралов ’(22.2.23), (22.2.24) для всех значений л вместе с реше¬ 
нием сопряженной системы, если это допускают возможности 
имеющейся вычислительной техники. 

Определение весовых функций процесса наведения на осно¬ 
ве линеаризованной системы уравнений с помощью аналоговых 
или цифровых математических машин имеет некоторые особен¬ 
ности, на которых мы сейчас остановимся. 

Как известно, для решения линеаризованной системы урав¬ 
нений (исходной или сопряженной) необходимо знать перемен¬ 
ные коэффициенты и некоторые возмущения, являющиеся функ¬ 
циями времени и определяемые в результате решения системы 
уравнений, описывающей теоретическое движение. При решении 
линеаризованной системы уравнений на аналоговой машине 
обычно элементы теоретического движения определяются зара¬ 
нее, что дает возможность произвести набор переменных коэф¬ 
фициентов для решения линеаризованной системы уравнений. 
При переходе к другим условиям (Применения ракеты (другая 
начальная дальность, высота, скорость) приходится определять 
элементы нового теоретического движения и производить новыя 
набор переменных коэффициентов в линеаризованной системе 
уравнений. При этом для решения сопряженной системы тре¬ 
буются переменные коэффициенты, программированные в об¬ 
ратном времени. 

При решении сложной линеаризованной системы уравнении 
процесса наведения на цифровой машине обычно не удается вос¬ 
пользоваться оперативной памятью для ввода переменных коэф¬ 
фициентов, ввиду ее недостаточной емкости. Использование же 
внешней памяти ведет к увеличению времени, затрачиваемого 
на расчет. Для решения исходной линеаризованной системы 
можно применить следующий прием: решать одновременно си¬ 
стему уравнений, определяющую теоретическое движение, и 
линеаризованную систему уравнений, с вычислением за каждый 
такт работы машины коэффициентов линеаризованной системы 
по найденным элементам теоретического движения. Этим спо¬ 
собом (пользуются для решения исходной линеаризованной си¬ 
стемы, если объем оперативной памяти машины достаточен для 
вмещения необходимой программы вычислений. Для решения 
сопряженной линеаризованной системы требуются переменные 
коэффициенты в обратном времени. Поэтому систему уравне¬ 
ний, описывающую теоретическое движение, приходится решать 
также в обратном времени, задавая точку встречи ракеты с 
целью. 
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Ввод переменных коэффициентов в сопряженную линеаризо¬ 
ванную систему возможен также путем предварительной ап¬ 
проксимации переменного коэффициента каким-либо аналити¬ 
ческим выражением, которое вычисляется в процессе решения 
линеаризованной системы уравнений. Однако последний способ 
является весьма трудоемким. 

Определение вероятностных характеристик какого-либо эле¬ 
мента процесса наведения для нескольких моментов времени 
требует интегрирования системы уравнений процесса наведения 
столько раз, для скольких моментов времени мы определяем ве¬ 
роятностные характеристики. Недостатком метода исследования 
точности процесса наведения с помощью весовых функций яв¬ 
ляется ограниченная возможность оценки характера процесса 
наведения и оценки характера изменения отдельных элементов 
процесса наведения, так как это невозможно осуществить по 
наблюдению за изменением переменных в сопряженной системе. 

В качестве примера рассмотрим определение дисперсии ошибки наведе¬ 
ния самонаводящейся ракеты с радиолокационным следящим координатором 
цели (метод параллельного сближения). В качестве случайного возмущения 
принимается ошибка измерения углового положения цели радиолокационным 
координатором цели Весовая функция процесса наведения определяется на 
аналоговой машине МПТ-9. Наведен.ие рассматривается при постоянной ско¬ 
рости движения ракеты и цели. Движение цели предполагается прямолиней¬ 
ным. Кинематические и динамические уравнения движения центра массы ра¬ 
кеты и ее движения относительно центра массы имеют по-прежнему вид 
(20.5.1). 

Полагая работу скоростного гироскопа, акселерометра и блока форми¬ 
рования команды идеальной и описывая работу рулевой машины уравнением 
апериодического звена с постоянной времени для наведения ракеты ме¬ 
тодом параллельного сближения, получим уравнение работы системы уп¬ 
равления в виде 

7§й о = — з г — ко (г г г п И-^.і '1 -г а уа . (22.2.25) 

где е г — угол, определяющий направление оси координатора цели; 

й ѵа — сигнал на выходе акселерометра. 

Работу следящего гироскопического координатора цели, состоящего из 
антенны, приемника, фазового коммутатора, фильтра, усилителя мощности, 
мотора коррекции и гироскопа, приближенно опишем уравнением движения 
гироскопа и уравнением суммарного апериодического звена с постоянной вре¬ 
мени Г и и коэффициентом усиления к а : 

К е г = и„, (22.2.26) 

т И Ни + и и = к п (г — г г X) . 

Переходя в уравнениях (22.2.25) и (22.2.26) к вариациям элементов про¬ 
цесса наведения, принимая во внимание, что и н — и„ х + А а„, г,. = г ГТ — 5 е Г , 
0 = Ѳ 4 - а, а уп — ѵ А а ' а, после элементарных преобразований получим уравне¬ 
ния закона управления 

йц. — — "~г Л «И, (22.2.27) 

Л н и = а в о г г — а п т, — а и Д и„ + а е X, 

Ь— Де о г г -ф Д ЕГ йг г + С -ф Ьп. а + Ь а а — Д^й : й т '", 
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где введены следующие обозначения: 

ки 


Т я 

кг 


ТиОЛО’ 


Тя Ь і 


п' 


ь. = 


Тх ’ 


ь. = 


Ь„ - 


ѵ А,' к и 


*= "Г” . ®т 
' 5 


Г 5 • " Г, 

(®ГТ Е п) + к-Л в т 


'Тх 


Таким образом, первые три уравнения (20.5.1) и уравнения (22.2.27) явля¬ 
ются линеаризованными уравнениями процесса наведения самонаводящейся 
ракеты при принятых допущениях. Формула (22.2.3) определяет ошибку на¬ 
ведения ракеты на цель. Если считать плотность воздуха мало изменяю¬ 
щейся в процессе наведения, то при сделанных допущениях единственным 
переменным коэффициентом будет коэффициент а^ . Структурная схема 
исходной системы уравнений процесса наведения представлена на рис. 22.2.2, 
а соответствующая ей структурная схема сопряженной системы — на рис. 
22.2.3. 

Для определения весовой функции и вычисления дисперсии примем сле¬ 
дующие условия процесса наведения и параметры ракеты: 


Во — 4000 м, % = 450 м/сек, А л — 0,3 сек~і. 


О, — 150 м, Н = 10000 м, с а = 48,8 сек~ 2 , 4 = И сек, 

— 0,05 сек. са — 0,686 сек~ і, I) = — 350 м/сек, 

А’ и = 0,383 кгм/рад, с 5 — 41,84 сек- , 2 , е т = 30 г , 7" и = 0,05 сек , 


ѵ = 775 м/сек , Ѳ т = 13°, ѵ п = 740 м/сек. 

При заданных условиях график переменного коэффициента а п (<) ис¬ 
ходной системы приведен на рис. 22.2.4, а график»перемениого коэффициен¬ 
та (4 — 5) сопряженной системы — на рис. 22.2.5. 



0 2 4 6 8 Юі.сен 

Рис. 22.2.4 



0 2 4 5 8 /0 5,сек 

Рис. 22.2.5 


Дисперсия ошибки наведения, вызванная ошибками измерения )ілсмьк 
координат цели, определяется формулой (22.2.11) 

Установим условия интегрирования сопряженной системы ѵс.чннеяий 
(рис. 22.2.2). 

>', (0) = 1; у* (0) - «„ 4 А =-- 318,- 
Еух (4> 4 л ) й уі У 7 = / ,66 У7 (х). 


542 






































Схема набора сопряженной системы уравнений на машине МПТ-9 с уче¬ 
том принятого масштаба времени, равного 8 ($ м =85), приведена па рис. 
22.2.6. На рис. 22.2.7 приведен график весовой функции § ух (4. 4 —8), 
полученной при следующих значениях коэффициентов в законе управления: 

к\ “ 1,5 к г = 1, к 3 = 1, к, = 0. і . 
Средняя квадратическая ошибка 
наведения самонаводящейся ракеты при 
принятых значениях коэффициентов и 
учете только первой составляющей в 
выражении (22.2.8) случайной функ¬ 
ции X для 5 г ф (0) = 5 - 10 ~ в рад сек. 
составляет « 8 м. 

В данном примере при одном пере¬ 
менном коэффициенте и при оп¬ 

ределении только весовой функции 
сопряженную систему уравнений мож¬ 
но было бы получить простым пере¬ 
ключением входов и выходов стацио¬ 
нарных участков А —Б и Б — В (рис. 
22.2.2) и заменой переменного коэффи¬ 
циента а^{1) на а ^ (4 — $)• 

§ 22.3. ИССЛЕДОВАНИЕ ТОЧНОСТИ НАВЕДЕНИЯ УПРАВЛЯЕМЫХ 
РАКЕТ С ПОМОЩЬЮ РЕШЕНИЯ ЛИНЕАРИЗОВАННОЙ СИСТЕМЫ 
УРАВНЕНИЙ ПРОЦЕССА НАВЕДЕНИЯ 

Рассмотрим применение второго общего метода исследова¬ 
ния точности линейной автоматической системы для исследова¬ 
ния точности наведения управляемых ракет. Второй метод осно¬ 
ван на решении линеаризованной системы уравнений процесса 
наведения при задании входного случайного возмущения кано¬ 
ническим разложением или интегральным каноническим пред¬ 
ставлением. Так же, как и в предыдущем параграфе, будем рас¬ 
сматривать процесс наведения на цель телеуправляемой или са¬ 
монаводящейся ракеты, .описываемой линеаризованной системой 
уравнений (20.5.1). Будем считать, что входные случайные воз¬ 
мущения X и і/ • в случае самонаведения и X в случае телеуправ¬ 
ления заданы каноническими разложениями 

Х(і)=т х (і)+У (4', (22.3.1) 

ѵ — 1 

М 

ѵ( *) = «„(*)+ 

ѵ-1 

или интегральными каноническими представлениями 

4 

X(I) — т х (0+ Ѵ(1)х((, к с!) X, 


(22.3.2) 



-'-і 


= т и (і)+ I' г (у.) 2 (4 у.) СІУ.. 

х. 
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Как известно ([1], § 7.2), математическое ожидание выход¬ 
кой величины, в данном случае ошибки наведения ракеты, опре¬ 
деляется путем интегрирования системы уравнений, полученной 
йз системы уравнений процесса наведения (20.5.1) заменой слу¬ 
чайных функций X и {] их математическими ожиданиями: 


я в = 8(0) + ѵ (р) 


т п = ѵ п піг - т и , /лс = И в (т а - <х т ), 
т а + Со.т а + от, = с 0 - с ь т ь , 

I т , 


> (22.3.3) 


+ т х (і) 


+^\{р)т^-\-Ы а {р)т а . 


Эта система уравнений интегрируется при заданных начальных 
условиях с учетом всех неслучайных возмущений. 

Подставляя значения полученных в результате интегрирова- 

Ё ия системы уравнений (22.3.3) математических ожиданий от- 
лонения ракеты от теоретической траектории "ч и вариации 
[угла наклона вектора скорости ракеты С , соответствующие мо¬ 
менту выключения координатора цели ( в или некоторому ус¬ 
ловному моменту, после которого продолжение работы системы 
управления не может существенно изменить величину ошибки 
Заведения, в формулу (22.2.3), найдем математическое ожида¬ 
ние ошибки наведения самонаводящейся ракеты: 


т ук=Уік 4 Ѵ п &іт ів 4- /я,, - т ив М, (22.3.4) 

г где буквой «в» отмечены значения переменных /л с , т ѵ , т и в 
момент времени ( в . 

Для определения дисперсии и среднего квадратического от¬ 
клонения ошибки наведения самонаводящейся ракеты необходи¬ 
мо сначала найти координатные функции канонического разло¬ 
жения элементов процесса наведения ракеты путем интегри¬ 
рования систем дифференциальных уравнений, полученных из 
(20.5.1) отбрасыванием всех неслучайных возмущений (т. е. 
Функций а т> с 0 , 8<°>) и заменой случайных функций X и II со¬ 
ответствующими их координатными функциями ([1], § 7.2). 
Обозначая координатные функции элементов движения ракеты 
Ъ 5’ О соответствующие координатным функциям слу¬ 
чайной функции X, через Д Т|Ѵ . Д 4 Ѵ , дс аѵ , д: 6ѵ , получим систему 
Уравнений для их определения 


■^4 4 ѵ и *^Сѵ ТІдДГоу, 

-^аѵ + Со. Даѵ + С а 'Т аѵ — 

’ X- 


^ 7)Ѵ 


х .) + [р)х Сѵ 4 - Л7„ (р) аг оѵ . 


Ѵ=1, 2, ...Ы. 


Х Ь, = К, (р) 


Г 


(22.3.5) 

,',45 



Обозначая координатные функции элементов движения ракеты, 
соответствующие координатной функции 2 „ случайной функ¬ 
ции И, через г ѵ , г Сѵ , г аѵ , получим аналогичную систему 

уравнений 

^аѵ» | 


г ьч ~М Ті (р) —р ЬЛ'с (р)г^ 4- Ы а (р)г т . 


ѵ=1,2, М. 
(22.3.6) 


Эти системы уравнений следует интегрировать при нулевых 
начальных условиях. В случае интегрального канонического 
представления случайных функций X и II под * ѵ , х Сѵ , А аѵ , 
х вѵ , г„ г т , и т. д. в системах уравнений (22.3.5) и (22.3.6) 
следует понимать значения координатных функций х (Г, X), 

X), х с (*, X), А'Л^. X), х 8 (*, X), г (О у.), г п (^, х) и т. д. при 
X = Х ѵ , х = х ѵ (ѵ = 1, 2,.. . п или ѵ = 1, 2, . . т). 

Таким образом, в этом случае системы уравнений (22.3.5) и 
(22.3.6) интегрируются при нулевых начальных условиях для 
ряда определенным образом выбранных значений X и х. 

Определив координатные функции элементов процесса на¬ 
ведения ракеты для ряда значений ѵ(ѵ = 1, 2, . . N или ѵ = 1, 
2...М), можем найти соответствующие координатные функции 
ошибки наведения самонаводящейся ракеты по формулам 


-V = *и д ^сѵв + х^в, (22,3.7) 

К == 1 ^СѵВ “Ь 4з Д І » 


которые получаются из (22.2.3) отбрасыванием первого слагае¬ 
мого в правой части и заменой остальных случайных элементов 
процесса наведения ракеты соответствующими координатными 
функциями. 

После определения координатных функций ошибки наведе¬ 
ния х уѵК , г уѵК или х у ( 4. X), г у (і к , х) дисперсия ошибки на¬ 
ведения при независимых функциях X и (7 определяется по фор¬ 
мулам 

N м 

+ (22.3.8) 

Ѵ-1 Ѵ=1 

или соответственно 
х 2 

°ук — | С (X)х/ (4- X) сГл + | О г ^х)г у 2 (4, х)*, (22.3.9) 

где Ві, Въ,..., 7? г1 , 0 ^ 2 , . . ., — дисперсии случайных 

коэффициентов ІЛ, Ѵ 2 ,..., Ѵ л ,, Х\, ■ ■ ■ , разложений 

(22.3.1), а С? (X) и 0 2 (х) — интенсивности белых шумов Ѵ'(Х) и 
2(х) в формулах (22.3.2). 
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Так как координатные функции х у (і, а X) и г у [і к , •/.) можно 
получить практически только для дискретного ряда значений 
параметров X и х , то квадратуру >в формуле (22.3.9) придется 
вычислять одним из методов приближенного вычисления опре¬ 
деленных интегралов. 

Практически часто требуется знать, кроме характеристик 
точности наведения ракеты на цель, еще вероятностные харак¬ 
теристики других элементов процесса наведения, например, уг¬ 
ла атаки а или угла отклонения руля о. Математические ожи¬ 


дания угла атаки а и отклонения руля о определяются в 
процессе интегрирования системы уравнений (22.3.3), а их дис¬ 
персии и средние квадратические отклонения выражаются че¬ 
рез их координатные функции формулами, аналогичными 
(22.3.8) 


о« 2 (0= 

Ѵ(0 = 


гщ), 




(22.3.10) 


или формулами, аналогичными (22.3.9) 


, (/)= | О (X) х а 2 ((, Х)й?Х 4- | 0 г (х)2 а '-((, х) й X, 

Х ; * (22.311) 

а 5 2(Н= |0(Х)Ѵ((, Х)ЙХ4- | О г (*) 2 г 2 ((, х)Лх. 

Необходимые для вычисления по формулам (22.3.10) и 
(22.3.11) координатные функции ^8ѵ или х а (і, X) 

х ь {і, X), г л {1, х), г ь (і, х) получаются в результате интегриро¬ 
вания систем уравнений (22.3.5) и (22.3.6). 

Для ракеты с системой телеуправления математическое ожи¬ 
дание ошибки наведения при отсутствии маневра цели опреде¬ 
ляется формулой (22.2.16) /Иук = Мк + "V Значение т^ к , со¬ 
ответствующее моменту і к , когда Л рт = О ц , определяется ре¬ 
шением системы уравнений (22.3.3), в которой математическое 
ожидание маневра цели относительно теоретической траектории 
следует положить равным нулю. 

Координатные функции ошибки наведения телеуправляемой 
ракеты л уѵК или х у (4, X) согласно формуле (22.2.16) совпа¬ 
дают со значениями соответствующих координатных функций 
х п „ х п ((, X) при і = 4 и определяются решением системы урав¬ 
нений (22.3.5). После определения координатных функций ошиб¬ 
ки наведения х у .. к и х у {1, X) дисперсия ошибки наведения оп- 
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ределяется формулами, аналогичными формулам (22.3.8) и 
(22.3.9), 

а ѵк = Е ^, чк ИЛИ а 2 к = [ О (X) Л- Ѵ 2 (4, X) Ок . 

Ѵ = ] Л, 

В качестве примера рассмотрим определение дисперсии ошибки наведе¬ 
ния самонаводящейся ракеты путем интегрирования линеаризованной системы 
уравнений процесса наведения на аналоговой машине МПТ-9 для тех же 
данных ракеты и условий ее применения, что и в примере § 22.2. Будем по¬ 
лагать, что цель не маневрирует относительно теоретической траектории 
((У — 0), и входное случайное возмущение X будем считать стационарной 
случайной функцией с заданной спектральной плотностью $ г (со) . Тогда кор 
реляционная функция случайной функции X выразится известной формулой 
(И, § 17.3) 

к х ( г ) = ( -5.Ѵ (°>) со$ ш г о?со. (22.3.12) 


Линеаризованная система уравнений процесса наведения на основании 
(20.5.1) и (22.2.27) имеет вид 


Г 1 = ѵ п ч> С = Д а (а — а т ), а = <*], <*!=* — сі о,— С а а — С 5 5 
1 

5 г г = — ~ “и. и = й е й г г - а л г, — а и ь «„ + а г X, 

® — 4 * е г Т - 4г + 4 С 4 а і + 4 а — 4 6 -{— 8 Т 1 . 


(22.3.13) 


По аналогии с (22.3.3) составим систему уравнений для определения ма¬ 
тематического ожидания ошибки наведения, которая интегрируется при за¬ 
данных начальных условиях 


т п = ѵ п т с , «с = А а (т а — сс т ), т а = т а -, 

1 

т а1 = — т а1 — с а т а — с ъ т ъ + с 0 , от ЕГ = — т и , 


т ц = а г /и ЕГ — — а т т и + 

Щ=Ь- т ег + 4г«а Е г-г 4 «с+4 + 


1 


| (22.3.14) 


I 


Для определения координатных функций процесса наведения преобразу¬ 
ем выражение для корреляционной функции случайной функции X к виду 


СО 

к х (І — І')~ | 5 Ѵ (со) (С05 и>1 С05 0)С 8ІП ш( 5ІП ш(') Йсо. (22.3.15) 

— со 

Выражение (22.3.14) можно рассматривать как интегральное каноническое 
представление корреляционной функции случайной функции X с координат¬ 
ными функциями 
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Х х (І, со) — С05 со І, Х 2 (і, со) = $ІП со І. 


(22.3.16) 



Общая система уравнений (22.3.5) в данном случае дает следующую систему 
уравнений для определения координатных функций процесса наведения: 

х ѵ (*> °>) = ѵ и х сч (<. Д'сѵ (<“. “) = Л* х ы ((, и), > 

*аѵ (*.<»)= -*а1ѵ (<• “). 

-*а1ѵ (5 0) ) “ “ Сд Х а і ѵ (/, ш) -— С а Х а7 (/* *>} Гд Хд 7 ({, ш). 


•*5егѵ (б <ч)- 


/с 


(I, ш). 


ДГ ЦѴ (^, ч)) <Т е Хд ЕГ7 (А ы ) <2^ Л^ ѵ (Л о>) Х т (/, а>) ; 

0) ) = '^ОЕГѵ (б '") -|- ^ 5 г -'-Зегѵ (^» ш ) + -Ѵ^ѵ (б о>) 


-*аІѵ (!> ) + -^-аѵ (*. ш) — Ь ь Х Ьч {(, со). 


(22.3.17) 


Эта система уравнений интегрируется при л\((, а>)=со$ ы( и х 2 ((, м) = віп ш і 
для ряда выбранных значений ы при нулевых начальных условиях. Коорди¬ 
натные функции ошибки наведения вычисляются по первой формуле (22.3.7): 


X) у{І к , «>) — Цц Д і Хц {і п , ч>) + Хіц (Д> ш )> 

(22.3.18) 

х 2 У (^К> и ) — Т'П Д ^ Хог {І в , со) + Х-г-гі (і я , “). 

После этого дисперсия ошибки наведения определяется по формуле (22.3.9), 
в которой второе слагаемое из-за отсутствия маневра цели относительно тео¬ 
ретической траектории равно нулю: 


®у*('к)= І ^ (“)1*іу(4. ѵ)+ х % 14. <*>)]<*<о. (22.3.19) 

— оо 

Сравнивая между собой системы уравнений (22.3.13), (22.3.14) и (22.3.17), 
мы видим, что они построены по одному алгоритму с одинаковыми парамет¬ 
рами и отличаются только видом и количеством входных возмущений. В си¬ 
стеме уравнений для определения математических ожиданий входными воз¬ 
мущениями являются неслучайные возмущения т х . а т . с п , З т *, а в систе¬ 
мах уравнений для определения координатных функций входными возмуще¬ 
ниями являются функции 5іп м I и сох м і для ряда выбранных значений ш. 
При решении задачи на аналоговой математической машине функции 5Іп со ( 
и сов ш і целесообразно получать на этой же машине как результат решения 
системы уравнений х\ — а х-,, х 2 = —• а х, при начальных условиях 
I = 0, хі (0) — 0, **(0) = 1. 

Таким образом, мы видим, что для полного решения задачи определения 
вероятностных характеристик ошибки наведения или других элементов дви¬ 
жения требуется осуществить на математической машине многократное ре¬ 
шение одной системы уравнений (22.3.13) при различных входных возмущени¬ 
ях. Это обстоятельство существенно упрощает процесс подготовки и произ¬ 
водства вычислений. 

Для принятых в примере § 22.2 условий наведения и параметров ракеты 
выбираем следующие масштабы элементов процесса наведения для решения 
системы уравнений (22.3,13) на аналоговой машине МПТ-9: 

І х п = Ру = 1 в/м, \х а = а 5 = 200 в/рад, щ ег = 500 в.рад , 

І-Ч = ШОО в/рад, р а , =6,25 в. сек/рад, \х и = 1000 в/кгм. 

Масштаб времени принимаем, как и в примере § 22.2, равным 8. 


549 




550 



















Структурная схема набора задачи на машине МПТ-9 при выбранных 
Масштабных коэффициентах приведена на рис. 22.3.1*. Вычисление значения 
^цшбки наведения производится при решении задачи, но получаемый в кон¬ 
це решения результат справедлив только для данной дальности выключения 
системы Д, = 150 м . Координатные функции ошибки наведения х Іу {(, <»), 

{і, <") определяются как 



отношение значений на выходе уси¬ 
лителя III—10 в момент 4 к 
значению амплитуды колебаний, 
подаваемых на вход системы. На 
рис. 22.3.2 приведен график машин¬ 
ных (в данном случае безразмер¬ 
ных) значений величины выраже¬ 
ния в квадратных скобках 
(22.3Л9) 

У* 2 (4, о,) х\ у (і к , «>) + 

+ х 2у (^к> <°) 

для *!=5, — 1, й 4 = 0,001 


10*5-.радсен 

и— 1 



Ю 20 30 ы, рад/ал 


Рис. 22.3.3 


(по оси абсцисс отложено реальное значение круговой частоты <»). 

Переход от машинных значений величины У’ 2 (4) к действительным 
значениям у*-|4) производится по формуле, учитывающей реально дейст¬ 
вующие физические величины на входе и выходе системы 


У* 2 (4. <■>)= —-1 х і у (4. -) +4, (4, <■>)] 

Ѵ-у 2 


м 2 
рад' 1 


(22.3.20) 


Спектральная плотность (ш) задается графиком на рис. 22.3.3. На основа¬ 
нии графиков на рис. 22.3.2 и 22.3.3 с учетом формулы (22.3.20) можно по¬ 
строить график подынтегрального выражения (22.3.19), т. е. график функции 
$*(<») у* 2 (4. ш ) ■ Удвоенный интеграл от функции (о>) у* 2 (4. <**) в п Р е ‘ 
делах от 0 до оо и дает нам в соответствии с формулой (22.3.19) величину 

ОО 

дисперсии Зу 2 ( 4) = 2 [ («) у*' 2 (4. “) 

о 

В рассматриваемом случае з у = 7 м. Выбор значений частоты а> для ре¬ 
шения задачи определяется следующими факторами. Во-первых, максималь¬ 
ное значение » определяется или максимальным значением ш, при котором 
спектральная плотность Уѵ( ш ) имеет значение, практически отличное от ну¬ 
ля (рис. 22.3.3), или графиком, приведенным на рис. 22.3.2. Из этих двух зна¬ 
чений нужно выбрать наименьшее. Во-вторых, интервал между соседними зна¬ 
чениями частот в первом приближении определяется в зависимости от вида 


* Решение задачи на машине МПТ-9 осуществлено Р. В. Беручевым. 
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графика спектральной плотности и требуемой точности вычисления. В процессе 
вычисления, анализируя получаемый график функций ѵ* 2 (рис. 22.3.2), можно 
ввести коррективы в решение, принятое в первом приближении, и произвести 
вычисление координатных функций для дополнительно установленных зна¬ 
чений частоты «о 

Таким образом, для полного решения задачи определения вероятност¬ 
ных характеристик рассматриваемым методом требуется произвести 2 п + I 
интегрирование системы уравнений процесса наведения, где п — число выб¬ 
ранных значений частоты со. Преимущество метода определения характери¬ 
стик точности путем интегрирования линеаризованной системы уравнений по 
сравнению с методом определения их с помощью весовых функций состоит 
в возможности анализа и наблюдения реального процесса движения ракеты 
относительно теоретического движения при решении системы урав¬ 
нений, определяющей математическое ожидание элементов движения, что 
было весьма трудно осуществить с помощью весовых функций. Преимущест¬ 
ва первого или второго методов в отношении числа интегрирований системы 
уравнений рассматривались в § 22.2. 

При решении задачи на цифровых вычислительных машинах иногда це¬ 
лесообразно решать одновременно систему уравнений, определяющую эле¬ 
менты теоретического движения, и линеаризованную систему уравнений. 
Однако такой способ рационален при одновременном решении всех линеари¬ 
зованных систем, определяющих необходимые координатные функции. 

§ 22.4 ПРИБЛИЖЕННОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ТОЧНОСТИ НАВЕДЕНИЯ 
МЕТОДОМ ЧАСТОТНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 


В § 21.8 было показано, как метод частотных характеристик 
можно применить для приближенного определения рассеивания 
телеуправляемых ракет. При этом, пренебрегая высокочастот¬ 
ными колебательными процессами, мы получили простые анали¬ 
тические формулы для систематических ошибок наведения (ко¬ 
ординат центра рассеивания относительно цели) и дисперсий 
ошибок наведения (характеризующих размеры эллипса 
рассеивания в плоскости, нормальной к теоретической тра¬ 
ектории). Эти формулы в большинстве практических за¬ 
дач достаточно точны. Однако в случае необходимости эти фор¬ 
мулы могут быть уточнены путем замены грубо приближенных 
выражений частотных характеристик системы наведения более 
точными выражениями, учитывающими инерционность и колеба¬ 
тельность корпуса ракеты и тонкую структуру закона управле¬ 
ния. При этом формулы для систематических ошибок останутся 
без изменений, так как все неслучайные возмущения, действую¬ 
щие на ракету и систему управления, являются медленно изме¬ 
няющимися функциями времени, а значения частотных харак¬ 
теристик в области низких частот не изменяются при учете тон¬ 
кой структуры закона управления и инерционности корпуса 
ракеты. 

Принимая ошибки намерения параметров управления систе¬ 
мой телеуправления стационарными случайными функциями 
времени и «замораживая» все коэффициенты линеаризованных 
уравнений процесса наведения, получим, как и в § 21.8, следую- 
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щую формулу для дисперсии ошибки наведения по одному ка¬ 
налу управления: 

со 

3 У«С = ^Ц К | (со) |Ф 1Ч (/ш)| 2 січ> . (22.4-1) 

— со 

При этом величина |Ф,,,(/<о)| может быть определена, как бы¬ 
ло изложено в § 21.1, графически методом логарифмических ча¬ 
стотных характеристик. 

Вследствие большой инерционности ракеты замкнутая си¬ 
стема наведения обычно бывает узкополосной. Это означает, 
что величина амплитудной характери¬ 
стики | (і ш) | очень быстро 
убывает и уже при сравнительно ма¬ 
лых значениях частоты ш становит¬ 
ся практически равной нулю. Таким 
образом, подынтегральная функция 
в формуле (22.4.1) практически отлич¬ 
на от нуля только на небольшой ча¬ 
сти интервала интегрирования около 
начала координат. Если при этом 
спектр случайного возмущения X 
{ошибки определения параметра уп¬ 
равления и помех) является широкопо¬ 
лосным и его спектральная плотность 
ся в полосе пропускания замкнутой системы наведения (т. е. в 
области частот, в которой амплитудная характеристика систе¬ 
мы І Фт)т) (*’“>) | заметно отлична от нуля), как показано на 
рис. 22.4.1, то спектральную плотность $ Л . (и) в формуле (22.4.1) 
можно приближенно заменить ее значением в начале координат 
5 *(0) 11 вынести за знак интеграла. Тогда, полагая 

(|Ф„НІ 2 *, (22.4.2) 

О 

заменим формулу (22.4.1) приближенной формулой 

а 5к= МО) Л «эф. (22.4.3) 

Величина Дм 8ф обычно называется эффективной полосой 
пропускания системы наведения. Формулой (22.4.3) часто поль¬ 
зуются для приближенной оценки рассеивания телеуправляемых 
ракет. Методом частотных характеристик можно также вос¬ 
пользоваться для оценки рассеивания углов атаки и скольже¬ 
ния ракеты и рассеивания отклонений рулей. Для этого следует 
воспользоваться частотными характеристиками Ф 01) (іш) и 
Ф 6і ] (/со), характеризующими влияние возмущения в отклоне¬ 
нии т] ракеты от теоретической траектории гХ на угол атаки 
и отклонение руля. Для определения этих частотных характери- 



Рис. 22.4.1 

5 Х (ш) мало изменяет- 
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стик достаточно воспользоваться первыми тремя уравнениями 
(22.1.1). Решая первое уравнение (22.1.1) относительно С, а 
второе — относительно а, получим 


1 1 

Ч = -- ч), а =——-— 

%(Р) ф с (Р) 

или, принимая во внимание (22.1.2), 

р Р , 

ч = — а — -— С 


(22.4.4) 


(22.4.5) 


Отсюда вытекают следующие соотношения между частотными 
характеристиками Ф гл (іш), Ф Сч (/ш) и Ф я ,,(і<о): 

Фс,(*'«.)“— Ф„ (і®), (22.4.6) 

«и 

Ф. ч (/«))= - - Ф с ,и-ш) =- (*'«■>)• (22.4.7) 

^11 

Таким образом, частотная характеристика Ф Я1 (і ®) выра¬ 
жается через частотную характеристику замкнутой системы уп¬ 
равления Ф Г|Ч (ім) простой формулой. Пользуясь выражением 
частотной характеристики (22.4.7), получим следующую фор¬ 
мулу для дисперсий угла атаки ракеты: 


ѵ 


ы 


ш 4 5 д . (®)|Ф чч (<<») і 


(22.4.8) 


Для определения частотной характеристики Ф Ъч (і<я) ре¬ 
шим третье уравнение (22.1.1) относительно 8 . Тогда получим 


8 ==---я. 

Ф ЛР) 


(22.4.9.1 


Отсюда вытекает следующее соотношение 
характеристиками Ф В7) (/'ш) и Ф ач (і“>): 


Ф*, («'<•>) = 


Ф. ч (* ш ) 

ФДгш) 


между частотными 


(22.4.10) 


Подставляя сюда выражение Ф аГ( (/ш) из (22.4.7), получим 


Ф«ті (* “) = 


“ 2 

РцА* ф а(0«: 


(22-4.П) 
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Пользуясь этим выражением, определим дисперсию величины 8,- . 


СО 



ф^кс») 2 

ф«(»“) 


й ш. 


(22.4.12) 


Формулы (22.4.1), (22.4.8) и (22.4.12) основаны на «замора¬ 
живании» всех коэффициентов линеаризованной системы урав¬ 
нений, включая существенно переменную величину г (г = О рт 
в случае телеуправляемой ракеты), и допущении, что случайное 
возмущение является стационарной случайной функцией вре¬ 
мени. Коэффициент усиления к в преобразующем параметр 
управления операторе М(р) в системе телеуправления берется 
обычно примерно пропорциональным О рт . При этих условиях 
коэффициенты всех уравнений (22.1.1), рассматриваемых как 
линейные дифференциальные уравнения с неизвестными функ¬ 
циями Г), С, а, о, отлучаются сравнительно медленно изменяю¬ 
щимися, вследствие чего их «замораживание» для приближен¬ 
ного определения частотных характеристик системы наведения 
можно признать допустимым. Однако случайное возмущение X 
входит в выражение линеаризованного закона управления с су¬ 
щественно переменным коэффициентом г. Поэтому случайная 
функция гХ является существенно нестационарной. Это обстоя¬ 
тельство необходимо учитывать при исследовании точности на¬ 
ведения телеуправляемых ракет. Для этого, согласно предложе¬ 
нию В. К. Крапивина, следует аппроксимировать дальность ра¬ 
кеты г = О рт линейной комбинацией показательных функций. 


г= Ѵ й ,НеѴ. (22.4.13) 

<7 -1 

Тогда случайная функция У — гХ как произведение стационар¬ 
ной случайной функции X на линейную комбинацию показатель¬ 
ных функций будет иметь координатные функции в виде линей¬ 
ных комбинаций показательных функций, и для вычисления 
дисперсий элементов движения ракеты можно будет воспользо¬ 
ваться общей формулой (22.3.9), вычислив в «ей координатные 
функции у((, как реакции системы на соответствующие 

входные координатные функции 


/ , \ ѴЛ / \ (и* + іи>)( 

А' (/, си) = 2.' а ч (*) е4 

<7 = 1 

Тогда, принимая во внимание, что О (<■>) = § х (ш) и формулы 
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<22.4.7) и (22.4.11) для передаточных функций Ф а „ (>.) и 
Ф^Н). получим 



V. а ? («о) Ф^ (и ? + і ю ) еѴ* 
<? = 1 


2 

СІ ш. 


(22.4.14) 


Л 2 


цу ц 

Г ( *хИ У] а (<в)(у 


+ №) 2 Ф„ г <и +іаі) еѴ* 


<7 = 1 


*І1 А. 


г 5 Л- (“) 2шіа д (<о) (а-ф-гш) 2 -^. 


Ф.іДі 1 <? + Ію) 


<7 = 1 


Ф Л! А а + ^ ш ) I 


^ ш, 

(22.4.15) 

12 

ѴкІ тДо. 


(22.4.16) 


Применяя разработанные В. К. Крапивиным приемы определе¬ 
ния передаточных функций стационарных линейных систем на 
прямых, параллельных мнимой оси (см. § 22.1), можно произ¬ 
водить вычисление дисперсий величин гр к, й по формулам 
(22.4.14), (22.4.15) и (22.4.16) путем лишь немного более слож¬ 
ных вычислений, чем вычисления по формулам (22.4.1), (22.4.8) 
и (22.4.12). 

Для оценки точности определения частотных характеристик 
и реакций на показательные возмущения на основе «заморажи¬ 
вания» коэффициентов уравнений можно воспользоваться фор¬ 
мулой (21.2.12) и тем методом, который привел к этой формуле. 
Вычисленные таким образом поправки к частотным характери¬ 
стикам и реакциям на показательные возмущения Ф тл , Ф^, Ф 6т) 
могут служить для ориентировочной оценки точности определе¬ 
ния Ф 1ТІ , Ф в7І , Ф гі) на основе «замораживания» коэффициентов, 
а также для более точного определения этих функций. 


§ 22.5. ПРИМЕНЕНИЕ МЕТОДА СТАТИСТИЧЕСКОЙ ЛИНЕАРИЗАЦИИ 
ДЛЯ ИССЛЕДОВАНИЯ точности 
НАВЕДЕНИЯ УПРАВЛЯЕМЫХ РАКЕТ 

В § 20.3 была гароизведена статистическая линеаризация су¬ 
щественно нелинейных звеньев в законе управления. При этом 
статистические коэффициенты усиления к§ и к\ скоростной ха¬ 
рактеристики рулевой машины и статистические коэффициенты 
усиления кц и к\ характеристики ограничения отклонения руля 
зависят от неизвестных математических ожиданий и дисперсий 
входных сигналов соответствующих нелинейных звеньев, вслед¬ 
ствие чего коэффициенты к§, к \, Щ и Щ также заранее неиз¬ 
вестны и определяются только в процессе исследования точно¬ 
сти наведения ракеты. 
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Так как в данном случае в каждом канале управления име¬ 
ются два существенно нелинейных звена, то для определения 
коэффициентов к$, к\, и даже в случае, когда каналы 
управления независимы, целесообразно применять метод после¬ 
довательных приближений (см. [1], § 11.2 и 11.3). 

Если для исследования процесса наведения можно приме¬ 
нить методы теории стационарных систем, например, в случае 
наведения телеуправляемой ракеты с программным изменением 
коэффициентов усиления параметров управления пропорцио¬ 
нально средней теоретической дальности ракеты или в случае 
наведения автономно управляемой ракеты, то коэффициенты 
к$, к\, к'§ и можно считать постоянными. В этом случае 

следует взять какие-либо грубо приближенные значения к* , 
к\, Щ, к\, затем найти в первом приближении математиче¬ 
ское ожидание и дисперсию управляющего сигнала рулевой ма¬ 
шины и, а также математическое ожидание и дисперсию фик¬ 
тивного отклонения руля т, которое имело бы место, если бы 
не было ограничения отклонения руля: 

т и = —-ц (-^ - 8 (0і ] Фй (0) + а т Ф, в (0) , (22.5.1) 

со 

°и = -Щу | 5, (со) | Фц (і со) | 2 СІ Ш , (22.5.2) 

— оо 

, (22.5.3) 

оо 

щг | 5 , (®) I Ф Ц и “ОІ 2 *®- (22.5.4) 


После определения т и , и и . гп т , в первом приближении 
можно найти более точные значения к\, к\ и снова 

применить формулы (22.5.1) — (22.5.4) для более точного оп¬ 
ределения т ю Ь и , т 8 , . Этот процесс следует продолжать 

до совпадения в пределах точности вычислений двух последова¬ 
тельных приближений для коэффициентов Щ, к\, к§, к\ . 

Практически обычно бывает достаточно двух-трех приближений. 

Для нахождения частотных характеристик Фа, (г®) и Ф 8і ,(іа>) 
.для вычисления по формулам (22.5.2) и (22.5.4) достаточно вос¬ 
пользоваться формулой (22.4.11), согласно которой 


ф г,(' :и) ) 
Фо, (і м) 


ш 2 Ф^(г'со) 

_ К Ф. (*'“>) ’ 
“ 4 ф „ Д") 
Ѵ\\К Ф Л іт ) 


(22.5.5) 
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Для определения статических коэффициентов усиления 
Фг» (0), Фг'с (0), Ф и (0) и Фіз (0), входящих в формулы (22.5.1) 
и (22.5.2), достаточно учесть, что возмущение До в угле от¬ 
клонения руля равноценно, согласно уравнениям (22.1.1), воз¬ 
мущению Ф„ (/?) Д 8 в угле атаки а, а возмущение Да в угле 
атаки равноценно возмущению Ф с (р)Да в угле наклона вектора 
скорости Ѳ и возмущению Ф с (р)Ф^(р)Да в отклонении ракеты 
от теоретической траектории. Следовательно, учитывая (22.1.2), 
будем иметь 

Ф 8а (0) - - ^ ° і , Ф«а(0} = 0, Ф»(0)=Ф„(0), Фй(0)=0. (22.5.6) 

В случае невозможности применить для исследования точно¬ 
сти стационарную теорию (§ 21.5) следует сначала найти исход¬ 
ные грубо приближенные значения коэффициентов Щ, к'\, Щ , 
к\, рассматриваемых как функции времени і. Для этого можно 
применить прием «замораживания» коэффициентов уравнении 
процесса наведения для ряда моментов времени іі , ... ,і„ .Затем 
для каждого из этих моментов времени определить значения 
коэффициентов к%, к\, к*, к\ с помощью методов стацио¬ 

нарной теории, как изложено выше. В результате получим при¬ 
ближенные значения к%, к\, к%, к\ для выбранных момен¬ 
тов времени і п . По этим значениям можно построить в 

первом приближении кривые, определяющие Щ, /$, к\ 

как функции времени. Эти функции времени могут быть введены 
в первом приближении в схему моделирования системы (см. [К 
§ 11.3). При этом по результатам моделирования линеаризован¬ 
ных уравнений процесса наведения могут быть найдены в первом 
приближении весовые функции или координатные функции и 
по ним вычислены в первом приближении величины т и , й и , «V 
как функции времени, как изложено в § 22.2 и 22.3. По этим 
т и , О ц , /п да , Ц*, можно уточнить к\, к%, к\ как функ¬ 
ции времени и так далее. Процесс последовательных приближе¬ 
ний с помощью моделирования следует продолжать до совпа¬ 
дения с необходимой точностью двух последовательных прибли¬ 
жений. При изложенном выше способе определения исходных 
значений Щ, к%, к* двух приближений практически до¬ 
статочно для определения элементов рассеивания управляемых 
ракет с приемлемой точностью. После нахождения к*, Щ , 
к\ можно моделированием определить весовые функции или 
координатные функции, необходимые для вычисления математи¬ 
ческого ожидания и дисперсии ошибки наведения ракеты. 

Изложенные методы исследования точности наведения уп¬ 
равляемых ракет с помощью статистической линеаризации при- 
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менимы, очевидно, как в случае исследования одного канала уп¬ 
равления, так и в общем случае исследования пространственного 
наведения, когда каналы управления связаны между собой. 

§ 22.6. ИССЛЕДОВАНИЕ ТОЧНОСТИ НАВЕДЕНИЯ УПРАВЛЯЕМЫХ 
РАКЕТ МЕТОДОМ СТАТИСТИЧЕСКИХ ИСПЫТАНИИ 

Изложенные в предыдущих параграфах и в главе 21 методы 
исследования точности наведения управляемых ракет, основан¬ 
ные на лине'аризации уравнений процесса наведения, дают воз¬ 
можность в большей части практических задач получить эле¬ 
менты рассеивания управляемых ракет с достаточной точностью. 

. Однако методы, основанные на линеаризации уравнений, обла¬ 
дают тем недостатком, что они не дают возможности оценить 
погрешности определения вероятностных характеристик ошибок 
наведения, вызываемые линеаризацией. Кроме того, в ряде за- 
,дач со сложными нелинейными законами управления, содержа¬ 
щими логические операции, сама линеаризация оказывается 
иногда затруднительной. В таких случаях обычно применяют ме¬ 
тод непосредственного моделирования работы системы управ¬ 
ления и процесса наведения с учетом случайных возмущений. 
Этот метод называется методом статистических испытаний. При 
исследовании точности наведения управляемых ракет методом 
статистических испытаний моделируется полностью работа всей 
системы управления, часто с использованием реальных элемен¬ 
тов системы управления, включая линии связи в системах теле¬ 
управления. Кроме того, моделируются действующие на ракету 
и систему управления случайные возмущения и случайные на¬ 
чальные условия (случайные начальные ошибки пуска ра¬ 
кет). Ясно, что метод статистических испытаний может быть 
реализован практически только с помощью современных 
сложных, быстродействующих математических машин как 
аналоговых, так и цифровых. Для реализации метода 
статистических испытаний необходимо прежде всего оце¬ 
нить возможности машины как с точки зрения необходимого ко¬ 
личества решающих линейных и нелинейных элементов для ана¬ 
логовой машины, так и с точки зрения требуемого времени на 
исследование. Последний вопрос особенно существенен для циф¬ 
ровых математических машин. 

Сложным вопросом при реализации метода статистических 
испытаний является также выбор устройства, моделирующего 
заданный случайный процесс с заданными характеристиками, 
которое обеспечивало бы достаточную стабильность вероятност¬ 
ных характеристик генерируемого случайного процесса. В каче¬ 
стве устройств, моделирующих случайные процессы, применя¬ 
ются, например, генераторы шума, работа которых основана на 
воспроизведении некоторого физического случайного процесса. 
Имеются два основных способа получения случайных процессов 
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с помощью физического процесса. Первый способ основан на 
излучении радиоактивных веществ, второй основан на использо¬ 
вании шума электронных ламп, газоразрядных и полупроводни¬ 
ковых приборов. 

Практически стараются создать генератор реализаций ста¬ 
ционарной случайной функции, спектральная плотность которой 
постоянна в некотором диапазоне частот, т. е. случайную функ¬ 
цию, которую можно в некотором диапазоне частот приближен¬ 
но считать белым шумом. Тогда для формирования случайной 
функции с заданной корреляционной функцией необходимо 
иметь формирующий фильтр, преобразующий белый шум в тре¬ 
буемую случайную функцию. Для некоторых часто встречающих¬ 
ся случайных функций формирующие фильтры просты и могут 
быть легко реализованы. В более сложных случаях для форми¬ 
рования случайных функций с заданной корреляционной функ¬ 
цией можно использовать моделирующие устройства. Таким 
способом можно получать нестационарные случайные функции 
с разнообразными характеристиками. 

Можно использовать в качестве источника случайных возму¬ 
щений записи, .например, на магнитную ленту, флуктуаций, на¬ 
блюдаемых в реальной аппаратуре данной системы управления, 
работающей в реальных условиях или в условиях, близких к ре¬ 
альным. Такой метод моделирования случайных возмущений об¬ 
ладает двумя существенными преимуществами по сравнению с 
рассмотренными выше генераторами шума. 

Во-первых, запись на магнитной ленте фактического процесса 
позволяет избежать искажений, возникающих при обработке ре¬ 
альных процессов с целью получения их характеристик и при 
воспроизведении их с помощью генератора шума и формирую¬ 
щего фильтра. 

Во-вторых, запись на магнитной ленте позволяет осуществить, 
в случае необходимости, многократное повторение процесса с 
сохранением его вероятностных характеристик. Последнее обсто¬ 
ятельство особенно важно при подборе параметров комплекса 
методом статистических испытаний, так как при нестабильных 
характеристиках моделируемого возмущения изменение выход¬ 
ной величины может происходить как за счет изменения пара¬ 
метров комплекса, так и за счет изменения неконтролируемых 
характеристик моделируемого случайного возмущения. Кроме 
того, возможность повторения процесса позволяет производить 
повторные испытания в качестве контроля. Недостатком рас¬ 
смотренного способа моделирования случайного процесса яв¬ 
ляется трудность записи процесса со спектром частот, включаю¬ 
щим нулевые и близкие к нулю частоты (хотя принципиально 
осуществление записи такого процесса возможно, но требует 
усложнения записывающего и воспроизводящего устройств). 

При работе с аналоговыми математическими - машинами или 
моделирующими устройствами сигнал с генератора шума или с 
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формирующего фильтра подается непосредственно на соответст¬ 
вующий вход модели системы. 

При реализации метода статистических испытаний на цифро¬ 
вой математической машине возникает необходимость в форми¬ 
ровании дискретных реализаций стационарных и нестационар¬ 
ных случайных процессов. Для моделирования реализации ка¬ 
кого-либо случайного процесса в дискретной форме необходимо 
уметь достаточно экономно строить последовательности случай¬ 
ных чисел, соответствующие некоторым фиксированным законам 
распределения. Заметим, что для получения значения случайной 
величины с заданным законом распределения обычно использу¬ 
ют одно или несколько значений равномерно распределенных 
случайных чисел. Поэтому вопрос получения равномерно рас¬ 
пределенных случайных чисел на цифровой машине имеет осо¬ 
бое значение. 

Первый способ получения последовательности равномерно 
распределенных случайных чисел, широко распространенный в 
настоящее время, заключается в следующем. Случайные числа 
получаются на цифровой математической машине программным 
способом с помощью некоторого рекуррентного соотношения. Это 
означает, что каждое последующее число а 1+і образуется из 
предыдущего а 1 (или группы предыдущих чисел) путем приме¬ 
нения некоторого алгоритма, состоящего из арифметических и 
логических операций. Такая последовательность чисел, не бу¬ 
дучи случайной, тем не менее может удовлетворять различным 
статистическим критериям случайности. Поэтому такие числа 
называются псевдослучайными. 

К основным достоинствам программного способа получения 
случайных чисел относится возможность контроля работы мате¬ 
матической машины в процессе решения задачи (возможность 
проведения двойного счета), а также простота алгоритма выра¬ 
ботки последовательности псевдослучайных чисел. 

Главным недостатком псевдослучайных чисел является труд¬ 
ность теоретической оценки их статистических свойств. Помимо 
этого, все выработанные программным способом последователь¬ 
ности псевдослучайных чисел являются периодическими и поэто¬ 
му, даже с практической точки зрения, очень длинные последо¬ 
вательности не будут случайными. Существует ряд методов улуч¬ 
шения последовательности случайных чисел, однако эти методы 
несколько снижают скорость работы машины. 

Второй способ получения случайных чисел заключается в 
использовании специального приспособления к вычислительной 
машине дискретного действия — генератора случайных чи¬ 
сел, который преобразует результаты физического случайного 
процесса в последовательность двоичных разрядов в машине, 
т. е. формирует случайную величину. Использование датчика 
случайных чисел повышает скорость вычислений, ибо в каждый 
такт работы машины в ячейку памяти выдается новое случай- 
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ное число. Недостатком такого метода является некоторая неус¬ 
тойчивость работы датчиков случайных чисел, вследствие чего 
они нуждаются в периодической профилактической проверке. К 
недостаткам применения датчиков случайных чисел, так же, как 
генераторов шума, следует отнести и невозможность точного 
воспроизведения результатов счета (двойной счет на машине не 
может быть проведен). 

Сравнительно редко применяемым способом является ввод 
таблиц случайных чисел в оперативную память машины. Ис¬ 
пользование части оперативной памяти для хранения таблиц 
случайных чисел обычно невозможно вследствие загруженно¬ 
сти памяти машины различного рода информацией, относящей¬ 
ся непосредственно к моделируемому процессу. Что касается 
ввода случайных чисел в оперативную память машины с бара¬ 
банов или лент, то обращение к медленно действующим запо¬ 
минающим устройствам существенно уменьшает скорость рабо¬ 
ты машины. Помимо этого, для решения больших задач неред¬ 
ко требуются сотни тысяч случайных чисел, что превосходит 
объем имеющихся таблиц случайных чисел. Все сказанное поз¬ 
воляет сделать вывод, что способ ввода случайных чисел в па¬ 
мять машины может иметь лишь вспомогательное значение. 

Полученную последовательность равномерно распределен¬ 
ных псевдослучайных чисел можно преобразовать в последова¬ 
тельности псевдослучайных чисел с заданным, например, нор¬ 
мальным законом распределения. 

Если рассматривать полученную последовательность нор¬ 
мально распределенных чисел как некоторую реализацию ста¬ 
ционарного случайного процесса, фиксируемую в дискретные мо¬ 
менты времени іо, і\, ■ . ., і п , то можно получить характеристики 
этого стационарного псевдослучайного процесса в виде мате¬ 
матического ожидания и корреляционной функции. 

В ряде случаев оказывается доступным для машинного вы¬ 
полнения построение реализаций случайных функций по их ка¬ 
ноническому разложению. Более подробно с методами образова¬ 
ния случайных последовательностей можно познакомиться в [4]. 

Характеристики точности наведения управляемой ракеты или 
вероятностные характеристики элементов движения определя¬ 
ются путем статистической обработки результатов многократ¬ 
ных испытаний. Предположим, что на вход системы в каждом 
опыте подается реализация *Л*І случайной функции Х(і) и в 
результате с выхода снимается соответствующая реализация 
уАі) случайной функции Ѵ(і). Проделав п опытов, можно полу¬ 
чить оценки т„*{і) и 0*(і) математического ожидания т у \і) 
и дисперсии О у (і) выходной переменной системы V (і) , пользу¬ 
ясь известными формулами математической статистики 

П П 

т* (і) = — У] у- ѵ ('), Оу* (і) = -1— V/ (Л (і) - т* (і) ] 2 - 

п га — 1 

ѵ=1 У=1 
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Точность полученных результатов можно оценить средними 
квадратическими отклонениями оценок т у * ({) и О у * ((). Из тео¬ 
рии вероятностей известно, что дисперсии оценок определяются 
■формулами 


0\т*{і)\ 


Оу (О 

п ' 


о\Оу*т= 


2 йуЧП 

п — 1 


Для более полной оценки точности полученных результатов 
можно вычислить доверительные вероятности для заданных гра¬ 
ниц оценок т* (() и О у *(1) , т. е. вероятности различных откло¬ 
ни °Ч е ^ 0К от соответствующих вероятностных характеристик 

Анализируя все сказанное относительно метода статистиче¬ 
ских испытаний, можно отметить две трудности, встречаю¬ 
щиеся при реализации метода статистических испыта¬ 
ний. Первая трудность состоит в обеспечении доб¬ 
рокачественных реализаций случайного процесса, имеющего за¬ 
данные вероятностные характеристики. Вторая трудность состо¬ 
ит в том, что с ростом требований к точности и надежности полу¬ 
ченных результатов резко возрастает необходимое число испы¬ 
таний. Поэтому метод статистических испытаний может быть 
практически использован только в тех случаях, когда требуется 
получить точность решения порядка 15—20%. 

Кратко остановимся на особенностях использования анало¬ 
говых математических машин и цифровых машин для исследо¬ 
вания процесса наведения и точности наведения управляемых 
ракет. Ранее мы уже говорили о некоторых особенностях ис¬ 
пользования математических машин при исследовании линеари¬ 
зованной системы уравнений. 

Математические машины аналогового типа обладают более 
высокими точностными характеристиками при решении линей¬ 
ных дифференциальных уравнений и других линейных операций 
по сравнению с выполнением нелинейных операций. Математиче¬ 
ские машины аналогового типа позволяют исследовать процесс 
наведения по выбору в реальном масштабе времени или в из¬ 
мененных масштабах времени. Они позволяют достаточно прос¬ 
то производить сопряжение математической машины с реаль¬ 
ной аппаратурой системы управления и с генераторами шумов. 
Интересующие нас элементы процесса наведения могут визуаль¬ 
но наблюдаться на стрелочных вольтметрах, катодных осцилло¬ 
графах и фиксироваться с помощью катодных осцилло¬ 
графов с длительным послесвечением, или шлейфовых осцилло¬ 
графов на фотобумаге или на фотопленке, с помощью пишущих 
вольтметров и, наконец, с помощью печатающих вольтметров в 
цифровом виде. Ввод входных данных, изменяющихся по времс- 
,ни и не выраженных в виде формулы, достаточно просто произ¬ 
водится с помощью блока переменных коэффициентов или бло- 
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ка нелинейностей. Отладка задачи на машине облегчается воз¬ 
можностью визуального наблюдения процесса решения. 

Основным недостатком аналоговых машин является низкая 
по сравнению с машинами дискретного действия точность вы¬ 
числений. 

Математические цифровые машины обладают практически 
любой необходимой степенью точности исследования процесса 
наведения управляемой ракеты. Однако цифровые математи¬ 
ческие машины не обладают теми преимуществами в отношении 
сопряжения с реальной аппаратурой, возможностей визуального 
наблюдения элементов движения, ввода зависимостей, не пред¬ 
ставленных формулами, которыми обладают машины непрерыв¬ 
ного действия. Кроме того, существенным недостатком сущест¬ 
вующих цифровых .машин (может быть, временным недостат¬ 
ком) является относительно малое быстродействие. Существую¬ 
щие .машины не в состоянии решать многие сложные задачи 
процесса наведения управляемых ракет в реальном времени, а 
тем более при уменьшении масштаба времени. 

Возможны различные варианты использования цифровых 
математических машин для исследования процесса наведения 
управляемых ракет. Можно решать систему уравнений йроцесса 
наведения с различным шагом интегрирования для группы 
уравнений, описывающих, например, относительно медленное 
движение центра массы ракеты, и для группы уравнений, опи¬ 
сывающих относительно быстрые движения вокруг центра мас¬ 
сы ракеты. Имеются комбинированные математические маши¬ 
ны, состоящие из машины непрерывного действия для решения 
уравнений быстропротекающих процессов и машины дискретно¬ 
го действия для решения уравнений более медленных процессов, 
но с большей точностью. 

Для получения практически достоверных характеристик точ¬ 
ности наведения методом статистических испытаний требуется 
просмотреть 50—100 реализаций исследуемого процесса наведе¬ 
ния ([1], § 11.4). Поэтому при решении подобных задач на мате¬ 
матических машинах необходимо максимально, но рационально 
упростить систему уравнений процесса наведения, которая для 
управляемых ракет является, как мы это видели в гл. 19, весьма 
сложной и громоздкой (например, для ракеты «земля—воздух:» 
система уравнений, состоящая из 100 уравнений, включает 35 
дифференциальных уравнений). 

Для аналоговых машин такое упрощение часто необходимо 
из-за ограниченного объема имеющихся в распоряжении машин. 
Для цифровых машин всякое упрощение многократно решаемой 
системы уравнений приводит к сокращению времени решения 
задачи. Время, потребное для исследования процесса наведения 
управляемой ракеты на цифровой машине, кроме сложности си¬ 
стемы уравнений, определяется также выбранным методом чис¬ 
ленного интегрирования и шагом интегрирования. 
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Наиболее простым методом численного интегрирования яв¬ 
ляется метод Эйлера. Для систем управления, представляющих 
замкнутые системы, применение метода Эйлера при достаточно 
малом шаге интегрирования не приводит к накоплению ошибок. 
Метод Эйлера с итерациями дает лучшие результаты. Метод 
Эйлера с итерациями состоит в нескольких пересчетах для каж¬ 
дого момента времени, пока два последних результата не совпа¬ 
дут с заданной точностью. Частный случай одной итерации на¬ 
зывается методом Эйлера с пересчетом. 



Шаг интегрирования определяется в каждом отдельном 
случае конкретной постановкой задачи и требуемой точностью 
вычислений. За эталон решения можно принять предел после¬ 
довательных решений при постоянно уменьшающемся шаге ин¬ 
тегрирования. 

Увеличение шага интегрирования может привести к завыше¬ 
нию колебательности получаемого численным интегрированием 
процесса по сравнению с колебательностью истинного процесса. 
На рис. 22.6.1 показано влияние шага интегрирования на пере¬ 
ходный процесс при численном интегрировании с шагом к = 
= 0,01 сек и к — 0,02 сек, уравнения Т 2 у + 2 С Т V -+- у = 0 при 
Т = 0,1 сек, С =0,1, уо = 1, </о = 0. При некотором шаге к в ре¬ 
зультате численного интегрирования уравнений устойчивой си¬ 
стемы можно получить даже незатухающие колебания. 

Практически для нелинейных систем и систем с переменны¬ 
ми параметрами при выборе к пользуются соотношением 
к < (0,4 н-1)И7\ Параметры Т и С при этом определяются ориен¬ 
тировочно по примерным значениям частоты и затухания наибо¬ 
лее высокочастотной составляющей колебаний системы. Пра- 
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вильность выбора к проверяют для типовых задач по влиянию, 
дальнейшего уменьшения к на получаемое решение. Уменьше¬ 
нием шага интегрирования можно получить желаемую точность 
результата. Однако при этом объем вычислительной работы ока¬ 
зывается весьма большим. 

Анализируя сказанное, можно отметить, наряду с перечис¬ 
ленными недостатками, одно важное достоинство метода ста¬ 
тистических испытаний. При исследовании процесса наведения 
методом статистических испытаний мы получаем возможность, 
непосредственно наблюдать моделируемый процесс наведения 
управляемой ракеты, наиболее близкий к реальному. Кроме то¬ 
го, при исследовании процесса наведения методом статистиче¬ 
ских испытаний мы имеем возможность включать в замкнутую 
систему процесса наведения реальные элементы системы уп¬ 
равления, подвергая их тем ударным и вибрационным воздейст¬ 
виям, которым они подвергаются в реальном полете. Некоторые 
трудности возникают при сопряжении элементов реальной ап¬ 
паратуры с цифровыми математическими машинами, так как не 
всегда удается исследовать процесс наведения управляемой ра¬ 
кеты на цифровой машине в реальном времени. Однако эта труд¬ 
ность исчезает при повышении быстродействия цифровых мате¬ 
матических машин. При использовании аналоговых математиче¬ 
ских машин сопряжение с реальной аппаратурой значительно 1 
упрощается. При исследовании процесса наведения управляемой 
ракеты путем интегрирования линеаризованной системы урав¬ 
нений мы можем воспользоваться реальной аппаратурой только 
в том случае, если она обладает линейными характеристиками в 
диапазоне изменения входных сигналов, что практически почти 
не соблюдается. 

Большим преимуществом .метода статистических испытаний 
является также то, что объем вычислений (точнее, число инте¬ 
грирований системы уравнений) не зависит от числа входных 
случайных возмущений и количества существенных нелинейно¬ 
стей в системе управления. 

Перечислим те задачи, которые могут быть решены методами 
исследования процесса наведения и точности, основанными на 
решении полной системы уравнений процесса наведения: 

1. Исследование характера процесса наведения, установле¬ 
ние закономерностей, т. е. зависимости характера движения от 
параметров ракеты и системы управления. 

2. Определение возможной структуры системы управления и 
областей изменения ее параметров, исходя из условия обеспече¬ 
ния требуемого характера процесса наведения (без учета слу¬ 
чайных возмущений) при данном методе наведения и для 
данного диапазона условий боевого применения ракеты. 
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3. Исследование точности наведения ракеты с учетом различ¬ 
ных случайных возмущений, действующих на ракету и систему 
управления, в частности при действии организованных помех. 

4. Определение методом подбора структуры и параметров си¬ 
стемы управления и параметров ракеты, обеспечивающих в не¬ 
котором смысле наибольшую возможную точность наведения 
при данном типе возмущений и помех и в данных условиях 
боевого применения. 

5. Определение методом подбора структуры и параметров 
системы управления и ракеты, обеспечивающих наибольшую 
возможную вероятность поражения цели (или какую-либо дру¬ 
гую характеристику эффективности стрельбы) при данном типе 
возмущений и помех и в данных условиях боевого применения. 

6. Определение условий работы отдельных элементов систе¬ 
мы управления. 

7. Определение необходимых для данного метода наведения 
и данных условий боевого применения нормальных ускорений 
ракеты в различных точках пространства и их изменение вдоль 
траектории с учетом действующих случайных возмущений и 
помех. 

8. Определение диапазона условий боевого применения уп¬ 
равляемой ракеты с заданными параметрами при данном методе 
наведения с учетом действующих случайных возмущений. 

9. Определение летно-тактических характеристик ракеты и 
характеристик системы управления, необходимых для обеспече¬ 
ния данного диапазона условий боевого применения ракеты при 
данном методе наведения с учетом действующих случайных воз¬ 
мущений. 

10. Исследование возможностей срыва наведения управляе¬ 
мой ракеты на цель путем целесообразного маневра цели или 
путем создания помех системе управления. 

11. Изучение вопросов прицеливания при стрельбе управляе¬ 
мыми ракетами при наличии случайных возмущений. 

Решение всех перечисленных задач динамики процесса на¬ 
ведения управляемых ракет дает возможность оценить данный 
комплекс ракета—система управления с точки зрения эффектив¬ 
ности выполнения боевой задачи в различных условиях боевого 
применения или оценить методом пробных расчетов, используя 
знание закономерностей процесса наведения, возможность соз¬ 
дания комплекса, предназначенного для выполнения заданной 
боевой задачи, и разработать основные требования к ракете и к 
системе управления, выполнение которых обеспечивает боевые 
качества комплекса, близкие к оптимальным. 
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Требования к ракете, которые вытекают из решения задач 
динамики наведения управляемых ракет, включают требования 
к характеристикам устойчивости и управляемости ракеты, к бое¬ 
вой части и взрывателю, к двигательной установке и к органам 
управления. Требования к системе управления, вытекающие из 
решения задач динамики наведения управляемых ракет, вклю¬ 
чают требования к составу измерительных приборов системы 
управления и их точности, к преобразующим и счетно-решаю¬ 
щим устройствам и их точности, к исполнительным элементам в 
отношении их быстродействия и точности, к аппаратуре управ¬ 
ления с точки зрения ее помехозащищенности. 



Глава 23 


ОПТИМАЛЬНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ 
СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ ПОЛЕТОМ РАКЕТ 


§ 23.1. ПОНЯТИЕ ОБ ОПТИМАЛЬНЫХ ХАРАКТЕРИСТИКАХ 
КОМПЛЕКСА РАКЕТА — СИСТЕМА УПРАВЛЕНИЯ 

В практике работы военного инженера — специалиста в об- 
„ласти управляемого ракетного оружия в основном могут встре¬ 
титься две задачи, отличающиеся друг от друга методами ре¬ 
шения. 

Во-первых, определение характеристик и возможностей бое¬ 
вого применения готового и отработанного образца вооружения. 

Во-вторых, анализ возможности создания нового образца 
вооружения и определение достижимых на данном уровне раз¬ 
вития науки и техники его характеристик. Вторая задача являет¬ 
ся, по сути дела, начальным этапом проектирования нового об¬ 
разца вооружения, так как она может быть решена только после 
определения конкретной структуры и параметров, обеспечиваю¬ 
щих наилучшие, с той или иной точки зрения, характеристики 
•образца. 

Ко второй задаче относятся задачи, связанные с анализом 
возможностей применения имеющегося образца вооружения в 
новых условиях и определением необходимых для этого измене¬ 
ний параметров. 

Первая из рассмотренных задач является более простой и 
полностью решается применением рассмотренных в гл. 19—22 
методов исследования процесса наведения управляемых ракет. 
Причем в зависимости от вида и точности требуемых характери¬ 
стик избирается тот или иной метод исследования (кинематиче¬ 
ский, упрощенный динамический методы исследования процесса 
наведения, методы исследования, основанные на решении линеа¬ 
ризованной системы уравнений или полной системы нелинейных 
уравнений процесса наведения). 

Для решения вопросов проектирования управляемых ракет и 
■систем управления и оценки -возможностей перспективных об¬ 
разцов естественно стремиться к разработке и применению ме¬ 
тодов, которые позволяют не только оценить те или иные харак¬ 
теристики комплекса ракета—система управления при заданных 
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его параметрах и в заданных условиях, но и позволяют выбрать 
параметры, которые обеспечивают характеристики комплекса, 
близкие к наилучшим, с той или иной точки зрения, и оценить 
полученные характеристики. 

Комплекс ракета—система управления, обладающий наилуч¬ 
шими с какой-либо точки зрения характеристиками среди ком¬ 
плексов данного класса, обычно называют оптимальным. 

Величина, характеризующая качество комплекса, максималь¬ 
ное или минимальное значение которой достигается для опти¬ 
мального комплекса, называется критерием оптимальности. 

Естественно, в качестве критерия, характеризующего каче¬ 
ство комплекса, принять показатели эффективности стрельбы, 
которые характеризовали бы степень приспособленности стрель¬ 
бы к решению поставленных перед ней задач. 

В широком понимании показатель эффективности стрельбы 
должен назначаться из необходимости получить наиболее высо¬ 
кие тактические показатели комплекса (максимальную вероят¬ 
ность поражения цели, максимальный размер зон поражения) 
при учете ограничений, накладываемых требованием рациональ¬ 
ного использования имеющихся средств, располагаемыми пере¬ 
грузками ракеты, ответными мерами со стороны цели, необходи¬ 
мостью обеспечить устойчивость движения на отдельных вспо¬ 
могательных режимах, требованиями помехозащищенности, кон¬ 
структивных и производственных соображений и т. д. Составле¬ 
ние алгоритма для решения такой задачи позволило бы пере¬ 
дать математической машине весь трудоемкий процесс определе¬ 
ния оптимальных параметров. Однако это встречает трудности, 
ввиду того, что приходится учитывать факторы, приводящие к 
противоположным результатам. Так, например, стремление по¬ 
высить вероятность поражения цели может привести к сужению 
зон возможных атак и, наоборот, стремление к расширению зон 
возможных атак может привести к уменьшению вероятности по¬ 
ражения цели. Поэтому решение задачи определения парамет¬ 
ров комплекса, обладающего оптимальными характеристиками, 
при таком понимании показателя эффективности, производится 
обычно с учетом большинства факторов только качественно, на 
основании здравого смысла. 

В настоящее время можно считать решенной и алгоритмизи¬ 
рованной задачу выбора параметров комплекса, обеспечиваю¬ 
щих максимум вероятности поражения цели. При этом учиты¬ 
ваются свойства цели, боевой части ракеты, взрывателя, манев¬ 
ренные свойства ракеты, точность ее наведения на цель и харак¬ 
теристики прицельных систем, неточность работы которых при¬ 
водит к начальным ошибкам стрельбы. Составление алгоритма 
для подобной задачи позволяет решать ее с помощью совре¬ 
менных быстродействующих вычислительных машин. Однако 
решение подобной задачи представляет обычно чисто техниче¬ 
ские трудности из-за большого объема вычислений. Поэтому 
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мы считаем целесообразным расчленить задачу определения оп¬ 
тимальных параметров комплекса, выделив из нее, в частности, 
задачу обеспечения наилучших условий работы боевой части и 
взрывателя путем нахождения оптимальной системы управления 
и оптимальных параметров ракеты как летательного аппарата. 
С этой точки зрения целесообразно заменить вероятность пора¬ 
жения цели более простыми критериями точности работы комп¬ 
лекса ракета—система управления, которые до известной сте¬ 
пени характеризовали бы вероятность поражения цели при дан¬ 
ных характеристиках взрывателя и характеристиках действия 
боевой части по цели. 

Для управляемых ракет ударного действия, наверняка пора¬ 
жающих цель при одном попадании в нее, вероятность пораже¬ 
ния при стрельбе одной 'ракетой совпадает с вероятностью по¬ 
падания в цель Поэтому естественным критерием оптимальности 
для ракет ударного действия является критерий максимума ве¬ 
роятности попадания в цель. 

Для управляемых ракет с боевыми частями неконтактного* 
действия задачу обеспечения наиболее благоприятных условий 
роражения цели можно ставить как задачу обеспечения в сред¬ 
нем минимального расстояния между точкой разрыва боевой ча- 
рти и целью или, что практически одно и то же, в среднем мини¬ 
мальной ошибки наведения ракеты. Действительно, при пра¬ 
вильном согласовании поля разлета элементов боевой части и 
Поверхности срабатывания взрывателя условная вероятность 
роражения цели при разрыве ракеты в данной точке будет тем 
Больше, чем больше плотность элементов боевой части у цели. 
Но плотность потока элементов боевой части приблизительно 
рбратно пропорциональна квадрату расстояния от точки разры¬ 
ва до цели. Поэтому условная вероятность поражения цели бу¬ 
дет в среднем тем больше, чем меньше средний квадрат ошибки 
заведения. Отсюда следует вывод, что за критерий оптимально¬ 
сти управляемых ракет с боевыми частями неконтактного дей¬ 
ствия и систем управления их полетом может быть принят кри¬ 
терий минимума средней квадратической ошибки, т. е. критерий 
Минимума математического ожидания квадрата ошибки наведе¬ 
ния (суммы вторых начальных моментов ее компонент). 

Задача определения оптимальных характеристик комплекса 
(Го какому-либо критерию может быть решена двумя принципи¬ 
ально различными путями. 

При первом способе характеристики и параметры комплек¬ 
са, в какой-то степени близкие к оптимальным, определяются 
Подбором с помощью методов, изложенных в предыдущих гла¬ 
вах.'Для этого необходимо определить интересующие нас харак¬ 
теристики качества для различных вариантов комплекса, отли¬ 
вающихся структурой и параметрами системы управления и 
ракеты, и выбрать вариант, для которого принятый критерий 
качества имеет наибольшее или наименьшее, в зависимости от 
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характера задачи, значение. Однако этот дуть при числе варьи¬ 
руемых параметров больше 2—3 сложен и требует большого ко¬ 
личества вычислений, которые часто бывают трудоемкими. 

Если задана структура комплекса, то можно внести некото¬ 
рую организацию в процесс определения оптимальных пара¬ 
метров и характеристик. Выразив с помощью методов, рассмот¬ 
ренных в гл. 19—22, принятый критерий качества комплекса 
через его неизвестные параметры, мы можем найти такие значе¬ 
ния параметров, при которых -критерий качества имеет наи¬ 
большее или наименьшее значение, в зависимости от его смысла. 
При этом в зависимости от того, как выражается критерий ка¬ 
чества через параметры системы, можно применить для на¬ 
хождения экстремума известные аналитические или численные 
методы. В качестве численного метода нахождения экстремума 
можно рекомендовать, например, метод наискорейшего спуска 
в той или иной модификации ([П, § 14.3). Однако и при примене¬ 
нии наискорейшего спуска объем вычислений остается большим. 
Некоторые особенности применения метода наискорейшего спу¬ 
ска для определения оптимальных параметров управляемых 
ракет будут рассмотрены в следующем параграфе. 

Основным недостатком изложенного способа определения 
оптимальных характеристик управляемого комплекса, кроме 
сложности вычислений, является некоторая неопределенность 
полученного результата. Определенный подобным образом экс¬ 
тремум критерия качества комплекса оставляет открытым воп¬ 
рос о возможном улучшении качества комплекса путем изые- 
скания новых, еще не рассмотренных, вариантов структурных 
схем и параметров комплекса, т. е. остается открытым вопрос о 
целесообразности дальнейших поисков, которые, возможно, при¬ 
ведут к улучшению полученных результатов. 

Характерной особенностью рассмотренных методов опреде¬ 
ления оптимальных значений параметров и оптимальных ха¬ 
рактеристик, т. е. метода подбора и метода определения экстре¬ 
мума критерия численными методами, является также 
многократное решение нескольких вариантов системы диффе¬ 
ренциальных уравнений, описывающих процесс наведения ра¬ 
кеты. 

Принципиально другой путь решения задачи определения оп¬ 
тимальных характеристик комплекса ракета—система управле¬ 
ния состоит в применении теории оптимальных систем. В этой 
постановке задачи структура и параметры комплекса заранее 
считаются неизвестными и требуется определить его характери¬ 
стики (в общем случае оператор процесса наведения управляе¬ 
мой ракеты) по данным вероятностным характеристикам вход¬ 
ного полезного сигнала (например, закона движения цели в 
случае системы самонаведения или телеуправления) и помехи 
так, чтобы он был оптимальным с точки зрения принятого крите- 
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рия качества. Естественно, что если структура и параметры 
комплекса не заданы, то в этом случае нет необходимости в 
решении системы уравнений процесса наведения. 

Задача определения оптимальных характеристик комплекса 
ракета—система управления включает вопрос выбора характе¬ 
ристик условий боевого применения. Каждый управляемый 
комплекс должен быть рассчитан на некоторый диапазон усло¬ 
вий боевого применения, и чем шире этот диапазон, тем луч¬ 
ше проектируемый комплекс с тактической точки зрения. Плох 
тот комплекс, который может применяться только при опреде¬ 
ленных условиях или в узком диапазоне условий. Но выбор 
оптимальных характеристик комплекса, предназначенного для 
действия в широком диапазоне условий, представляет до изве¬ 
стной степени неопределенную задачу. Система управления, оп¬ 
тимальная для одних условий стрельбы, оказывается совершен¬ 
но не оптимальной для других условий стрельбы. Так, например, 
система управления, оптимальная для случая стрельбы из дан¬ 
ной начальной точки в данную точку встречи по прямолинейно 
летящему самолету, может быть не оптимальной для случая 
стрельбы из той же начальной точки тоже в точку встречи, но по 
маневрирующему определенным образом самолету. Но самолет 
может маневрировать различным образом или может изменить 
характер маневра уже после пуска ракеты. Таким образом, если 
искать оптимальные характеристики комплекса для каждых дан¬ 
ных условий боевого применения, то мы получим целый набор 
большого количества оптимальных характеристик для одного 
комплекса и осуществить этот набор и автоматический выбор 
из него определенных характеристик в зависимости от условий 
боевого применения будет весьма сложной конструктивной за¬ 
дачей, решить которую часто будет 'практически невозможно 
даже с помощью самонастраивающейся системы. Трудность при 
этом, кроме конструктивной реализации, состоит в невозможно¬ 
сти точно определить конкретные значения некоторых условий 
боевого применения перед пуском ракеты. Например, трудно 
определить перед пуском ракеты конкретное значение промаха, 
который вызван ошибками прицеливания, или характеристики 
маневра цели после пуска ракеты. Чтобы обойти это затрудне¬ 
ние, необходимо сгруппировать возможные условия стрельбы и 
искать оптимальные характеристики не для одних определен¬ 
ных условий стрельбы, а для целого комплекса условий стрель¬ 
бы. Иными словами, необходимо произвести вероятностное ос¬ 
реднение условий стрельбы и искать характеристики комплекса, 
которые были бы оптимальными в среднем в данном диапазоне 
условий боевого применения, а не при каждых данных условиях. 

Само собой разумеется, что при этом осреднении условий 
боевого применения нельзя впадать в крайность и вести расчет 
на одни какие-то средние условия для всего диапазона условий 
боевого применения. К осреднению условий боевого применения 
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следует подходить разумно, учитывая, что в зависимости от не¬ 
которых параметров (например, от дальности полета ракеты) 
характеристики процесса наведения все равно будут изменяться 
и что в зависимости от некоторых параметров возможно и целе¬ 
сообразно изменять характеристики комплекса (например, в за¬ 
висимости от высоты пуска ракет «воздух—воздух»). Поэтому 
с точки зрения определения оптимальных характеристик условия 
боевого (применения целесообразно разделить на три группы: 

1) условия боевого применения, изменение которых в прак¬ 
тически возможных пределах слабо сказывается на характери¬ 
стиках ракеты и системы управления, обеспечивающих требуе¬ 
мые значения принятого критерия качества комплекса; 

2) условия боевого применения, определение которых воз¬ 
можно перед пуском ракеты, но изменение которых требует су¬ 
щественного изменения характеристик, обеспечивающих требуе¬ 
мые значения критерия качества; 

3) условия боевого применения, точные характеристики ко¬ 
торых неизвестны перед пуском ракеты (например, маневр цели 
после пуска ракеты). 

При определении оптимальных характеристик комплекса ус¬ 
ловия боевого применения, относящиеся к первой группе, можно 
принять средними значениями или определить вероятностными 
характеристиками, если последнее незначительно увеличивает 
•объем вычислительной работы. 

^ словия боевого применения, относящиеся ко второй группе, 
необходимо определять вероятностными характеристиками, и ес¬ 
ли получаемые при оптимальном решении результаты не'удов¬ 
летворяют поставленным требованиям, данный диапазон изме¬ 
нения условий боевого применения необходимо разделить на ряд 
более мелких диапазонов, в каждом из которых определить оп¬ 
тимальные характеристики, удовлетворяющие поставленным 
требованиям. В последнем случае система управления может 
быть снабжена устройством регулировки параметров (располо¬ 
женном на ракете или вне ее), анализирующим создавшиеся 
условия в каждом конкретном случае и устанавливающим соот¬ 
ветствующие значения параметров. 

Условия боевого применения, относящиеся к третьей группе, 
могут быть учтены перед пуском заданием некоторых вероятно¬ 
стных характеристик или определены в процессе наведения с 
помощью устройства регулировки параметров, расположенного 
на ракете или командном пункте. 

Решение задачи определения оптимальных характеристик 
усложняется еще тогда, когда расчеты проводятся для объек¬ 
тов вооружения, которые найдут применение только в будущих 
военных действиях. Естественно, что условия боевого примене¬ 
ния разрабатываемого нового' вида вооружения и тем более 
вероятностные характеристики условий 'боевого применения мо¬ 
гут назначаться лишь весьма приближенно. Возникает задача 
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определения наиболее тяжелого варианта сочетания условий 
боевого применения или наиболее тяжелых вероятностных ха¬ 
рактеристик условий боевого применения и определения опти¬ 
мального решения в наиболее неблагоприятных условиях, счи¬ 
тая, что при других более легких условиях качество работы 
ракеты и системы управления будет выше, хотя при этих более 
легких условиях система управления и не будет оптимальной. 

Определение характеристик условий боевого применения для 
решения задачи определения оптимальных характеристик комп¬ 
лекса с помощью теории оптимальных систем облегчается тем 
обстоятельством, как это будет показано в § 23.6, что в практи¬ 
чески интересующих нас случаях оптимальные характеристики 
комплекса весьма слабо зависят от характеристик некоторых 
условий боевого применения. 

Если оптимальные характеристики комплекса определяются 
методами определения оптимальных характеристик в заданной 
? структуре, то возникает задача интегрирования системы урав¬ 
нений процесса наведения при случайных условиях боевого при¬ 
менения, заданных вероятностными характеристиками. В преды- 
'дущих главах мы специально не рассматривали методов реше¬ 
ния системы уравнений процесса наведения при случайных 
условиях боевого применения. Однако можно сказать, что из 
рассмотренных методов определения характеристик точности 
наведения метод статистических испытаний может быть приме¬ 
нен для решения этой задачи без увеличения числа интегрирова¬ 
ний системы уравнений процесса наведения, так как объем вы¬ 
числительной работы увеличивается в этом случае только за' 
счет формирования случайных последовательностей с заданны¬ 
ми вероятностными характеристиками условий боевого при¬ 
менения. 

Фактически осреднение условий боевого применения произ¬ 
водится и при использовании методов, изложенных в гл. 19—22. 
Только при этом для каждого заданного варианта условий бое¬ 
вого применения методом подбора или методом наискорейшего 
спуска определяются оптимальные параметры и структура 
комплекса, а затем .полученные оптимальные значения парамет¬ 
ров осредняютея в выбранном диапазоне условий боевого при¬ 
менения. После осреднения производится проверка годности 
полученных параметров во всем диапазоне условий боевого при¬ 
менения. В этих случаях осреднение условий боевого примене¬ 
ния производится по результатам многократных решений си¬ 
стемы уравнений процесса наведения, что, естественно, значи¬ 
тельно увеличивает объем вычислительной работы, по 
сравнению с методами, при которых осреднение условий боевого 
применения производится перед решением системы уравнений 
процесса наведения. 

До сих пор мы рассматривали один шодход к решению задачи 
построения оптимальной системы, заключающийся в определе- 
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нии оптимальной системы или нескольких ее вариантов заранее 
перед боевым применением ракеты на основе предварительного 
анализа возможных условий боевого применения. Второй под¬ 
ход, который позволяет сделать современная теория оптималь¬ 
ных систем, заключается в определении и реализации опти¬ 
мальной системы для каждой конкретной реализации входного 
сигнала, т. е. уже в процессе применения ракеты как оружия. При 
этом в какой-то степени учитываются характеристики некоторых 
условий, известные до применения. 


§ 23.2. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ОПТИМАЛЬНЫХ ПАРАМЕТРОВ 
КОМПЛЕКСА ЗАДАННОЙ СТРУКТУРЫ 

Как мы выяснили в предыдущем параграфе, определить па¬ 
раметры комплекса, близкие к оптимальным, при заданной струк¬ 
туре комплекса можно прежде всего методом проб, т. е. путем 
подбора подходящих значений параметров, обеспечивающих ми¬ 
нимум или максимум принятого критерия качества работы ком¬ 
плекса. Однако такой путь можно рекомендовать только при ма¬ 
лом числе варьируемых параметров (не более 2—3). При наличии 
только одного варьируемого параметра комплекса способ подбо¬ 
ра параметров часто оказывается наиболее целесообразным. 

В некоторых случаях удается аналитически выразить приня¬ 
тый критерии качества работы комплекса через его неизвестные 
параметры. Это можно сделать с помощью упрощенных методов 
исследования точности наведения управляемых ракет, изложен¬ 
ных в гл. 21. В таких случаях возможно и целесообразно приме¬ 
нять аналитические методы отыскания экстремума функции. В 
той же главе приводится пример применения метода определения 
экстремума, приводящий к решению алгебраических уравнений. 
Полученные таким образом результаты необходимо проверить 
исследованием устойчивости процесса наведения, так как упро¬ 
щения, необходимые для вывода приближенных аналитических 
формул для элементов рассеивания, могут существенно изменить 
поведение системы наведения в отношении устойчивости или не¬ 
устойчивости. Поэтому паоаметры, найденные путем аналитиче¬ 
ского определения экстремума критерия качества, можно считать 
действительно оптимальными только в том случае, если при этих 
параметрах система наведения обладает достаточными запасами 
устойчивости. Применение численных методов определения экст¬ 
ремума функции с помощью современных электронных вычисли¬ 
тельных машин позволяет решать задачу выбора оптимальных 
параметров комплекса, рассматривая более или менее подробно 
структуру комплекса. При этом, как уже было отмечено, наибо¬ 
лее целесообразным методом численного нахождения экстремума 
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Является метод наискорейшёго спуска и различные его видоиз¬ 
менения. 

Рассмотрим некоторые возможные варианты метода наиско¬ 
рейшего спуска. Обозначим через Р принятый критерий качества 
работы комплекса, к минимальному или максимальному значе¬ 
нию которого мы стремимся. Величину Р можно рассматривать 
как функцию параметров комплекса а 2 , . . ., а,,, значения ко¬ 
торых необходимо выбирать. Для ракет с боевыми частями удар- 
дого действия, как мы ранее условились, в качестве критерия Р 
может быть принята вероятность попадания в цель; для ракет с 
боевыми частями неконтактного действия за критерий Р может 
быть принят второй начальный момент (математическое ожида¬ 
ние квадрата) ошибки наведения. 

Расчетной точкой будем называть комбинацию значений варь¬ 
ируемых параметров комплекса, функцией которых является ве¬ 
личина Р. В методе наискорейшего спуска каждая последующая 
расчетная точка выбирается таким образом, чтобы обеспечить 
максимальное убывание или возрастание величины Р при перехо¬ 
де к этой точке. Это достигается, например, в случае, когда 
движение от одной расчетной точки Р т к следующей Р,„. и про¬ 
изводится в направлении вектора градиента функции Р (см. Г11 
§14.3). 

Функцию Г можно рассматривать как некоторую поверхность 
в прямоугольной декартовой системе координат многомерного 
евклидова пространства. Градиент функции Р позволяет найти 
направление максимальной скорости изменения данной функции 
в пространстве параметров о^, .... а п . 

В частном случае пріт п — 2 функция Р является поверхностью 
в обычном трехмерном пространстве (рис. 23.2.1). Вектор гради¬ 
ента функции Р определяет направление наиболее крутого ската 
этой поверхности. 

Составляющими вектора градиента іпо осям координат Оа,, 
О а 2 , .... 0а,, являются частные производные функции Р по пара¬ 
метрам а; 

дР дР дР 

да, ’ дя 2 ’ ’ дя и 


Практически при использовании вычислительных машин эти 
составляющие вектора градиента могут быть определены при¬ 
ближенно как отношения конечных приращений 


дР 

да, 


А Р = рд ■—/? (а,, ..,.., а п ) 

Да ; Д а, 

(23.2.1) 


Из соотношения (23.2.1) следует, что для приближенного 
расчета составляющих вектора-граднента в точке Р т [а и ...,а п ) 
необходимо рассчитать значения функции Р в п + 1 точках с 
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координатами («„ * 2 , ..., а„), (а, + Л а„ а 2 , ..., а„), (<х„ а 2 + 

4-Дя 2 ,..., а я ),...,(а 1 , а 2 , а п + Да п ). Для определения значений 
функции Р могут быть использованы любые методы, позволяю¬ 
щие определить необходимые данные для вычисления функции 
Р, изложенные, например, в гл. 22. 



Рис. 23.2.1 


Дальнейшее решение задачи состоит в том, чтобы определить 
величину перемещения в выбранном направлении, т. е. опреде¬ 
лить координаты очередной расчетной точки Р т+1 . Для этого 
можно использовать формулу 


( а і)р т+1 — ( а і)р т 


\Р 


Д а 


і ! р, 


(23.2.2) 


По этой формуле для выбранного значения коэффициента Д 
определяются значения («/)р +] • В новой точке Р т+І про¬ 
изводится вычисление значения функции Р т +і и полученное 
значение функции Р т+1 сравнивается с прежним значением Р„ г 
Если произошло изменение функции Р в желаемом направлении, 
то в точке Р т+ 1 снова производится вычисление составляю¬ 
щих вектора градиента и процесс вычисления повторяется, пока 
не прекратится изменение функции Р в желаемом направлении. 
Если изменение функции Р прекратилось или функция Р стала 
изменяться в противоположном направлении и имеется необхо- 
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димость в более точном определении параметров, то процесс 
вычисления продолжается из предпоследней точки с уменьшен¬ 
ным значением коэффициента Д. 

Ввиду того, что вычисление составляющих вектора градиен¬ 
та, определяющих направление перемещения, представляет 
сложную задачу, целесообразно использовать наиболее эффек¬ 
тивно движение по выбранному направлению, т. е. после перехо¬ 
да к точке Р т + 1 не производить вычисления составляющих 
вектора градиента, а произвести вычисление только значения 
функции Р т +і и сравнить значения функции Р в точках Р т и 
Р т+ , и координаты следующих точек определять по формуле 

(“/)я т+я -=(*і)р т +« д (-^) ■ (я = 2,3...) 

Если при п = / значение функции Р т +і не удовлетворяет по¬ 
ставленному условию, т. е. Р т +і > Р т +і -1 (критерий мини¬ 
мума второго начального момента ошибки наведения) или 
Р т+ і < Р т +і-1 (критерий вероятности попадания), тогда в 

точке Р т +і ~і снова производится вычисление составляющих 



вектора градиента и процесс повторяется. Прн этом путь дости¬ 
жения экстремума будет не кратчайшим (рис. 23.2.2), но в итоге 
мы сокращаем количество расчетов, так как не рассчитываем со¬ 
ставляющие вектора градиента в каждой точке. Коэффициент А 
назначается, исходя из характера задачи после нескольких проб¬ 
ных расчетов. 


37 * 
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Таким образом, во всех случаях с требуемой точностью могут 
быть определены параметры , обеспечивающие экстремум 
принятого критерия. Наиболее эффективно изложенный метод 
определения экстремума применяется при расчетах на цифровых 
машинах, так как все рассмотренные операции вплоть до выбора 
оптимальных значений могут быть проведены без вмешательства 
оператора по заранее разработанной программе. Но изложенный 
метод вполне успешно можно применить и при расчетах на ма¬ 
шинах непрерывного действия, когда число определяемых пара¬ 
метров больше 2—3. 

При использовании для вычисления значений функции Р ме¬ 
тода статистических испытаний следует иметь в виду, что к гене¬ 
ратору случайных возмущений предъявляются строгие требова¬ 
ния в отношении стабильности работы. При вычислении на циф¬ 
ровых машинах наиболее целесообразно применять алгоритми¬ 
ческие способы образования случайных последовательностей или 
другие известные методы, которые позволяют получить случай¬ 
ную последовательность на входе с одними и теми же характе¬ 
ристиками при вычислениях функции Р в различных точках №... 

Начальные значения параметров а в точке Ро находятся 
обычно предварительно из соображений устойчивости и удовле¬ 
творительного качества процесса наведения. Можно также при¬ 
нять в качестве исходных значений параметров а их оптималь¬ 
ные значения, найденные грубо приближенно с помощью упро¬ 
щенных методов гл. 21 и проверенные на устойчивость. 

В заключение оценим трудоемкость способа отыскания экст¬ 
ремума функции Р. При оценке трудоемкости будем исходить 
из того, что она будет определяться трудоемкостью расчета од¬ 
ного значения функции а 2 > • • •> а «) П Р И заданных значе¬ 

ниях параметров а,- . Пусть эта трудоемкость, измеряемая в 
количестве операций машины или затрате машинного времени, 
будет ц. Тогда трудоемкость определения вектора градиента бу¬ 
дет (п- 1—1)<7- Если для определения экстремума вдоль прямой 
потребуется вычислить в среднем / значений функции Р, то 
трудоемкость вычисления координат точки Р { будет составлять 
(I —(— п -|- 1) д. Если процесс придется 'повторять М раз, то пол¬ 
ная трудоемкость <3 определения экстремума функции /•'(а,,...<*„) 
определится выражением <2 = М(1-\- п -)- 1) < 7 . 

К 23.3 ПРИМЕНЕНИЕ ТЕОРИИ ОПТИМАЛЬНЫХ СИСТЕМ 
ДЛЯ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ОПТИМАЛЬНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 
СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ 

Рассмотренные в предыдущем параграфе методы определе^- 
ния оптимальных значений параметров комплекса при заданной 
структуре связаны с большой -вычислительной работой, так как 
в процессе определения оптимальных характеристик необходимо 
многократно решать систему уравнений процесса наведения ра¬ 
кеты. Например, для метода наискорейшего спуска при 5 варьи- 
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руемых параметрах, 10 шагах подхода к точке экстремума по 
одному направлению, трехкратном расчете составляющих гра¬ 
диента, затрате машинного времени на расчет одного варианта 
реализации входного возмущения около 10 мин., при 50 реали¬ 
зациях входных возмущений, исследований 5 различных условий 
боевого применения общая затрата чисто машинного времени 
составит примерно 2000 часов, т. е. более 80 суток непрерывной 
работы машины. Поэтому весьма заманчивой является возмож¬ 
ность непосредственного определения оптимальных характери¬ 
стик комплекса (в общем случае оператора процесса наведения) 
без многократного решения системы уравнений процесса наве¬ 
дения. Идеальным решением задачи в такой постановке являет¬ 
ся определение структуры и параметров оптимального или близ¬ 
кого к оптимальному комплекса по полученному оптимальному 
оператору процесса наведения. Однако пока не существует тео¬ 
рии, способной дать удовлетворительное решение в такой фор¬ 
ме, несмотря на многочисленные попытки создать такую теорию. 

При определении оптимального оператора процесса наведе¬ 
ния с помощью теории оптимальных систем мы достаточно про¬ 
сто получаем характеристики качества работы оптимального 
комплекса, которые могут быть достигнуты >в заданных условиях, 
но которые уже не могут быть в этих условиях улучшены. Та¬ 
ким образом, теория оптимальных систем дает математический 
аппарат для определения предельного потенциального качества 
управляемого комплекса. Причем в этом случае мы получаем 
действительный оптимум в данных условиях, чего мы не могли 
утверждать при определении оптимальных параметров комп¬ 
лекса при данной его структуре. 

Практическая реализация нелинейного оптимального опе¬ 
ратора процесса наведения в виде конкретной функциональ¬ 
ной схемы в настоящее время возможна только с некоторыми 
упрощениями и допущениями, принятие которых делает необ¬ 
ходимой окончательную проверку полученной функциональной 
схемы обычными методами анализа. Однако с практической 
точки зрения важна не реализация полученного оптимального 
оператора, например, в виде весовой функции процесса наведе¬ 
ния, а важна лишь близость принятого критерия качества для 
проектируемого комплекса к оптимальному значению. Это при¬ 
водит к убеждению, что практическое значение теории опти¬ 
мальных систем в деле создания оптимального комплекса раке¬ 
та—система управления в основном заключается в том, что она 
позволяет определить теоретический предел возможных харак¬ 
теристик комплекса три данных, вероятностных характеристиках 
условий его работы и помех, к которому должен стремиться кон¬ 
структор при проектировании реальных комплексов. 

Принимая во внимание изложенное, задача определения оп¬ 
тимальных характеристик комплекса может быть поставлена 
следующим образом: 



1. Для принятых условий боевого применения с помощью 
теории оптимальных систем решается задача определения оп¬ 
тимального значения принятого критерия качества работы комп¬ 
лекса. 

2. На основании предыдущего опыта работы, или исходя из 
выполнения очевидных требований, которые обеспечивают воз¬ 
можность решать поставленную перед комплексом задачу, 
строится технически целесообразная функциональная схема 
комплекса или несколько ее вариантов. 

3. Для каждого намеченного варианта функциональной схе¬ 
мы производится выбор оптимальных значений параметров. 

4. Характеристики вариантов функциональных схем с выб¬ 
ранными значениями параметров сравниваются с оптимальным 
решением, определяющим потенциальные характеристики комп¬ 
лекса. Наилучший из предложенных вариантов предлагается 
для дальнейшего рассмотрения, если этот наилучший вариант 
отличается в допустимых пределах от оптимального решения. 
Если отличие от оптимального решения значительно, предлага¬ 
ются новые варианты функциональных схем. 

Таким образом, мы получаем метод, сочетающий известные 
практические способы формирования структуры и параметров 
комплекса с оценкой получаемого результата по максимально 
достижимым в заданных условиях потенциальным характери¬ 
стикам. При этом с достаточной гарантией мы можем решить 
вопрос о целесообразности и направлении дальнейших поисков 
лучшего варианта решения. 

В настоящее время по оптимальной весовой функции мы еще 
не умеем полностью создать структуру комплекса и выбрать его 
параметры, но знание оптимальной весовой функции часто поз¬ 
воляет сделать некоторые предложения по формированию струк¬ 
турной схемы комплекса или выбору его параметров. 

Применение теории оптимальных систем позволяет опреде¬ 
лять оптимальные характеристики как для комплекса в 
целом, так и для отдельных его элементов. Строго го¬ 
воря, перед решением задачи определения оптимальных 
характеристик комплекса в целом нужно предварительно 
ставить задачу об определении оптимальных характе¬ 
ристик всех основных элементов системы управления, 
после решения которой переходить к компоновке из от¬ 
дельных оптимальных элементов оптимального комплекса. Для 
определения оптимальных характеристик элементов системы 
управления необходимы характеристики сигналов на входах 
этих элементов. Естественно, за входные сигналы для элементов 
системы управления в первом приближении взять сигналы, по¬ 
лученные приближенным анализом комплекса, созданного пред¬ 
варительным синтезом. 

Основное положение, которое можно принять для разработки 
методов применения теории оптимальных систем к определению 
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оптимальных характеристик управляемого комплекса, заключа¬ 
ется в том, что система, обладающая наименьшей средней квад¬ 
ратической ошибкой среди всех возможных систем, является 
линейной системой с нулевой систематической ошибкой, если 
только все случайные функции, связанные с данной задачей, 
подчинены нормальному закону распределения. Это обстоя¬ 
тельство чрезвычайно сильно упрощает определение оптималь¬ 
ных характеристик систем управления и ракет, так как современ¬ 
ная теория оптимальных систем располагает достаточно просты¬ 
ми общими методами определения оптимальных линейных си¬ 
стем, позволяющими находить характеристики оптимальных ли¬ 
нейных систем в любых конкретных случаях как в случае кри¬ 
терия минимума средней квадратической ошибки, так и ів слу¬ 
чае критерия экстремума функции математического ожидания 
и дисперсии ошибки [11, [18]. 

Однако применение линейной теории приводит к тому, что 
реализация найденного оптимального оператора процесса наве¬ 
дения может потребовать от ракеты перегрузок, обеспечить ко¬ 
торые практически невозможно. Поэтому целесообразно ставить 
задачу определения оптимального оператора процесса наведе¬ 
ния при наложении ограничений на некоторые элементы дви¬ 
жения, в частности, при ограничении располагаемой перегрузки 
ракеты. Оптимальные характеристики комплекса, определенные 
с помощью линейной теории оптимальных систем, мы с полным 
правом можем рассматривать в качестве потенциальных. При 
этом можно предполагать, что мы можем подобрать такую 
структурную схему комплекса с учетом необходимых ограниче¬ 
ний, который будет обладать, например, вторым начальным мо¬ 
ментом ошибки наведения, близким к оптимальному. 

В заключение перечислим задачи, которые могут быть реше¬ 
ны при определении оптимальных характеристик с помощью тео¬ 
рии оптимальных систем: 

1. Определение потенциальных характеристик комплекса ра¬ 
кета-система управления в заданных условиях боевого приме¬ 
нения, -превзойти которые невозможно при данном уровне ис¬ 
пользуемой техники. Использование полученных данных -в каче¬ 
стве эталона при конструктивной разработке. 

2. Определение потенциальных характеристик отдельных 
элементов системы управления и оптимальных алгоритмов об¬ 
работки информации в элементах системы управления. 

3. Разработка тактико-технических требований к комплексу 
в целом и к отдельным его элементам на базе потенциальных 
характеристик.’ 

4. Определение вида и уровня организованных помех, иск¬ 
лючающих боевое применение ракеты, обладающей оптималь¬ 
ными для заданных условий характеристиками. 

5. Определение рациональных маневров целей, обеспечиваю¬ 
щих снижение эффективности действия ракеты. 
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6. Использование оптимальных оценок точности наведения с 
учетом некоторого коэффициента «нереализуемости» для при¬ 
ближенной оценки точности наведения реальных комплексов во¬ 
оружения. 


§ 23.4. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ОПТИМАЛЬНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 
СИСТЕМЫ НАВЕДЕНИЯ САМОНАВОДЯЩИХСЯ РАКЕТ 

Как мы условились в предыдущем параграфе, под оптималь¬ 
ными характеристиками комплекса мы будем понимать 
оптимальный оператор процесса наведения (в частном случае, 
в линейном приближении, весовую функцию процесса наведе¬ 
ния) и значение критерия, принятого для оценки качества ра¬ 
боты комплекса (например, второй начальный момент ошибки 
наведения), соответствующего оптимальному решению. 

Рассмотрим применение теории оптимальных систем к оп¬ 
ределению оптимальных характеристик комплекса ракета — 
система управления на примере атаки самонаводящейся ракетой 
цели при малых ракурсах. Задача может быть решена и при лю¬ 
бых условиях применения, однако это усложняет выкладки. Мы 
уже отмечали, что при определении' оптимальных характеристик 
комплекса с помощью теории оптимальных систем мы не задаем¬ 
ся структурой комплекса, однако для уяснения постановки за¬ 
дачи и определения характера полезного сигнала целесообраз¬ 
но привести систему уравнений, описывающих процесс наведения 
ракеты, без детализации структуры. Рассмотрим наведение в го¬ 
ризонтальной плоскости самонаводящейся ракеты под действием 
только реактивных сил без учета влияния воздушной среды. 

Будем предполагать, что цель движется с постоянной скоро¬ 
стью и постоянным в каждом отдельном случае наведения нор¬ 
мальным ускорением а к . В совокупности условий боевого при¬ 
менения нормальное ускорение цели является случайной вели¬ 
чиной с нормальным законом распределения, математическим 
ожиданием, равным нулю, и некоторым значением дисперсии 
В [ й .ѵ] ■ За теоретическую траекторию цели примем ее траек¬ 
торию, соответствующую математическому ожиданию предпо¬ 
лагаемого начального положения и движению с нормальным 
ускорением, равным нулю. Отрезок теоретической траектории, 
соответствующий этапу самонаведения ракеты, будем считать 
.прямолинейным. Предполагаем, что ракета выводится на расчет¬ 
ную траекторию цели на дальности самоназедения с линейной 
ошибкой т)] (0) относительно расчетной траектории цели и с 
ошибкой <р (0) в направлении вектора скорости ракеты относи¬ 
тельно теоретического направления. Задача решается с учетом 
возможного случайного маневра цели, ошибок определения по¬ 
ложения цели і/уі 0) относительно предполагаемой траектории 
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цели и ошибки в определении направления вектора скорости це¬ 
ли ® ц *( 0 ) относительно предполагаемого направления в момент 
перехода ракеты на режим самонаведения (рис. 23.4.1). 

Если в данном случае за начало отсчета углов принять пред¬ 
полагаемое направление движения цели, линейные ошибки вы¬ 
вода ракеты т)і(О) и ошибки определения положения цели ( 0 ) 
считать малыми по отношению к начальной дальности О' 0 , то 
углы 9 и ср ц * можно -считать малыми. 



Рис. 23.4.! 

Уравнения процесса наведения ракеты на цель в горизон¬ 
тальной плоскости и уравнение, определяющее значение ошиб¬ 
ки наведения у, могут быть представлены в виде 

& = - ѵ — ц Ц1 О $ — г> а (г — ?,,*! + ѵ (г — <р), о =--/г , ■ 

ѵ I 

п - Р 1 {р)е г , е Г = Г 2 (р) (е - * Г + Х), у = ~ е. 

\о\ 

Первые два уравнения являются кинематическими; третье 
уравнение описывает движение центра -массы ракеты, в проек¬ 
ции на нормаль к траектории; четвертое уравнение определяет 
закон управления (зависимость перегрузки ракеты п от изме¬ 
ренного параметра управления е г ); пятое уравнение описывает 
работу следящего координатора цели с учетом случайной ошиб¬ 
ки измерения угловых координат цели X; последнее уравнение 
определяет ошибку наведения ракеты на цель в зависимости от 
значений элементов процесса наведения ракеты в момент вы¬ 
ключения системы управления или в момент подрыва боевой 
части 4 - 

Для принятой гипотезы о движении цели <р ц * определяется 
формулой 

і 

?ч* = —- Г Дѵ йі + ?ц * (0). (23.4.2) 

о 

о 


(23.4.1) 
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Полагая в уравнениях (23.4.1) в = -ц/й, запишем систему 
уравнений процесса наведения в виде 


Ь = — ѵ — ц Ц) т { = — ѵ^ — и\, 'р = л—, 

ѵ 

га = -Рі(/О е г. «г= ^2 у=7)Д^+т), 


(23.4.3) 


где и\ = г» ц ? ц * - а Л ' і + <р„* (0) ® ц . д * = |”| • 

В системе уравнений (23.4.3) имеются два входа для случай¬ 
ных возмущений их и X. Кроме того, рассматривая начальные 
условия положения снаряда (»(0), т)(0)), как случайные, получим 
еще два входа. Преобразуем систему уравнений (23.4.3) так, 
чтобы свести все случайные возмущения к одному входу. 

Произведем замену переменных по формулам 

Т| = т (1 (0) 4і* + х + і-4), <р = <р (0) + '-р * (23.4-4) 


и определим вновь введенные переменные уравнениями 


= - и 1% * = —ѵу (0). (23.4.5) 

Тогда система уравнений (23.4.3) после некоторых преобра¬ 
зований представляется в следующем виде: 

у* = пе/ѵ, п = (р)е г , 

Л 

2 


е г = ^ 2 (Р) 


Чі(0) + Ь4(0)-г/?(0)<-г/ ц <р ц *(0)*-а Л - 


О 


+ 


+ ^~е г + 2 Г 


.У = Ѵ~ + И ( 0 ) + ^,( 0 ) —гмр ( 0)4 — 

— ‘Уц'Рц* ( 0 ) 4 

где 4—0,/|О|. 

Введем следующие обозначения: 


{ 'N *-к 


ть(0) + 64(0) — гкр(О)! 1 - ^®„*(0Т-а 


4 


N 


2{і) 


ПК* = т)[* — г» Д 4 


О 


(23.4.6) 


Х{і), 

(23.4.7) 


а, ѵ / 


В% = — ^1 (0) — ^(0) — (0)-ь Т0ц(0)4+ 


Л"-к 


2 
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Последние два уравнения (23.4.6) с учетом (23.4.7) прини¬ 
мают вид 

е г = Р 2 ір) ^ - е г + *{і) , у = 1Г К . (23.4.8) 

Следует иметь в виду, что величины т\* и у* определяются 
п ри решении системы уравнений (23.4.6) при нулевых началь¬ 
ных условиях, т. е. при 4 і* (0) = <р*( 0 ) = 0, так как действи¬ 
тельные начальные условия определяются заданием величин 

УІ, (0), ?(0), и п { о), <р ц *(о). 

Величина й 7 * в уравнении для ошибки наведения полностью 
определяется элементами движения ракеты, поэтому она может 
быть выражена через весовую функцию системы наведения 
и входное возмущение 2(1). 

Уравнение ошибки в этом случае представляется в форме 

і 

У = | 8и,** (у) сіу — (23.4.9) 

О 

Весовая функция ^ ш * г (4 т) зависит от параметров ракеты, 
структуры и параметров системы управления и условий наве¬ 
дения. Следовательно, задача состоит в таком выборе функции 
[і, т), чтобы средняя квадратическая ошибка наведения 
была минимальной. Но так как параметры ракеты и системы 
управления в явном виде в уравнение ошибки не входят, то за¬ 
дача выбора оптимальной весовой функции системы наведения 
(4 у) может быть решена отвлеченно от характеристик 
реальной ракеты. Таким образом, условие выбора оптимальной 
весовой функции системы наведения {і, т) из условия ми¬ 
нимума средней квадратической ошибки наведения может быть 
записано в виде 

М (*)<** — = тіп. (23.4.10) 

Вероятностные характеристики случайных функций Ѵ2 К и 2 
могут быть определены по известным вероятностным характе¬ 
ристикам движения цели, начальных условий наведения и ве¬ 
роятностным характеристикам ошибки измерения угловых ко¬ 
ординат цели координатором цели. Тогда определение функции 
(і, т) является типичной задачей теории оптимальных ли¬ 
нейных систем, которая в самом общем виде мбжет быть реше¬ 
на методом канонических разложений ([!],§ 15.6; [18], § 134—136). 

Выражения (23.4.7) для функций 2 и Ѵ2 К можно представить 
в виде 

3 3 

2{І)=Х Ц) + ^ и т <р г (і), Г к = V и т ф, ( 7 К ), (23.4. 11) 

Г= I Т —1 
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где введены следующие обозначения: 

и, = Чі (0) + і/ ч (0), =- і/О(0, -Ь(4) = -і, 

ІІ 2 = —гяр(0)-г» ц <р ц *(0),<р 2 (0 = 0О(0, <М*к) =•—*«. (23.4.12) 

/Уд ■=-- - йдт, ®з Ю = / 2 /2/У(/), ’^з(4) •— 4 2 /2 

Если случайные функции І(і) и ІЕф определяются выраже¬ 
ниями (23.4.11) и случайные величины (У ь СД (Уз не коррелиро- 
ваны со случайной функцией X, имеющей тождественно равное 
нулю математическое ожидание, то уравнения, определяющие 
оптимальную весовую .функцию (4 из условия (23.4.10), 
и формула для средней квадратической ошибки системы имеют 
вид ([1], § 14.6): 


[ К х (т, а) ^(«) ((, т) Сре = ср ? (о ), 

0 

(23.4.13) 

Ь р<г = ] Д 9р (Д 

о 

(23-4.14) 

N 


И (*„ + С м ))'■„ = 2, . 

/V) (23.4.15) 



N 


8(і, *) — Ц х )> 

(23.4.16) 



N 


3 ?пот.= І] 

(23.4.17) 

<? =1 



где с м — элементы матрицы, обратной по отношению к матри¬ 
це моментов второго порядка '( р// случайных величин (У,, 
К х (т, а) — корреляционная функция помехи Х(і). 

Случайные величины (У], /У 2 , Ь\ можно считать по условию 
задачи взаимно не коррелированными и математические ожи¬ 
дания их — равными нулю. В этом случае Ти — 4) [44 —■ ТУ 

Т22 = 4* [44! “ Т2? Тзз ~ 4* [(У 3 ) = Тз, Т П Р И рфЯ- 

Система уравнений (23.4.15), решением которой определяются 
4- принимает в этом случае вид 

+ с р Ь р -%Ѵ). с р =\І Ь (р-г- \, 2, ...,Д/). (23.4,18) 

<г~і 

Для решения уравнений мы применим приближенный способ 
определения оптимальной весовой функции, который дает прак¬ 
тически достаточно точные результаты и отличается простотой 
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и небольшим объемом вычислений. Приближенный способ осно¬ 
ван на предположении, что случайная функция Х(і), характе¬ 
ризующая ошибку измерения угловых координат цели, являет¬ 
ся белым шумом. Ошибку измерения угловых координат цели 
Х(і) представим, как обычно, в виде двух слагаемых 


Х(і)~ХфѴ) + 


х 6 (І) 
О(і) ’ 


где А'ф, Х 6 — стационарные случайные функции, характери¬ 
зующие фединг сигнала и блуждание центра отражения. Вы¬ 
ражение для корреляционной функции случайной функции Х(і) 
имеет вид (22.2.10). 

КЛ^ з) == О оф О (т - а) + С об ■ (23 4.19) 

Д(т)С(а) 

Подставляя в первое уравнение (23.4.13) выражения для 
корреляционной функции (23.4.19), получим выражения для 
составляющих оптимальной весовой функции 

_ (23.4.20) 

• О’МС»*+О 0 , 

Оптимальная весовая функция на основании уравнения 
(23.4.16) определяется выражением 

° 2 МЕ Х ! 'Р?(' Г ) 

е((, т) =- 9=1 -. (23.4.21) 

Коэффициенты определяются решением системы алгеб¬ 

раических уравнений (23.4.18) или (23.4.15), Общее выражение 
для коэффициентов Ь рд на основании (23.4.14) и (23.4.20) при¬ 
нимает вид 

Ь о = Г . ах. (23.4.22) 

Р ' О 2 (т)0 оф + О об 


4 


Подставляя .в формулу (23.4.22) выражения (23.4.12) для 
функции ф, получим формулы для определения коэффициентов Ь р(/ 

і і 


1 


К(т 

ь 


сіх,Ь,г 


'21 




СІ~, = — = 


3 2/?(т 


а-,, 


23 


■^32- 


--— 

2/?(т) 


" 33 - 


4 /?(т) 


Л, (23.4.23) 


где Н[Х) — 0 2 (т)0 вф + О 


г о« 
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Если рассматривать процесс наведения с постоянной скоро¬ 
стью сближения (І) = сопзі;) , то из (23.4.22) можно получить 
простые формулы для вычисления коэффициентов Ъ рч 


й и = 


2 4 2с(ѴТ 

- Г ^г- агсін - 


(для ?> 0 ), 


ц,о 0Ф (Ц> + Оі) 

, 1 , а + йі + сІ г 

^12 = *21 = — ІП -- 

2 с а 


(для ? = 0), 


2 с 


'И» 


&, 3 —й 31 — й 2 2 —т: аЬ п ), 

2 2 с 

^23~ ^32“ У 2й? Ь 22 2яА )г ), 

4с 

^33“ р) - (^* ® ^23 30& 2 гЬ 

где а = О оф О 0 2 + О об , сі = 2О й П)0ь ф , с =П) 2 О 0ф , 


Ч — 40 2 О 0 ф О об . (23.4-24) 

Таким образом, для определения потенциальной точности 
наведения и определения оптимальной весовой функции требует¬ 
ся решить в общем случае систему алгебраических уравнений, 
определяющую коэффициенты X , и произвести вычисления по 
формулам (23.4.21) и (23.4.17). 

Пример 23,4.1. Вывести формулу, определяющую оптимальную весо¬ 
вую функцию процесса наведения самонаводящейся ракеты из условия ми¬ 
нимума второго начального момента ошибки наведения в случае учета ли¬ 
нейной ошибки вывода ракеты на расчетную траекторию цели т 3 (0), ошибки 
определения начального положения цели 6^ (0) и фединга отраженного сиг¬ 
нала, определяющего ошибку измерения углового положения цели. Ошибку 
измерения углового положения цели считать белым шумом, а скорость сбли¬ 
жения б — постоянной. Получить формулу для определения минимально 
возможной ошибки наведения при заданных условиях. 

В данном случае О] = т;, (0) + 1/^ (0); 1/2 = 0; 1/з = 0 (23.4.12). Из фор¬ 
мулы (23.4.21), учитывая, что Сов =0 и д = 1, получим 


.?(*>) = 


>-і ?і СО 

Ооф 


(23.4.25) 


Коэффициент 
в него выражения 


>ч определяется уравнением (23.4.18) 
для Ъи (23.4.23). 


— а~, + — 

. Л(т) 
о 


после подстановки 


(23.4.26) 
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При постоянной скорости сближения О — сопзі на основании (23.4.12) 
формулы (23.4.25) и (23.4.17), определяющие оптимальную весовую функ¬ 
цию § и соответствующую ей среднюю квадратическую ошибку наведения 
<Нот > принимают вид 


С, А 


- 1 



(23.4.27) 


у пот 


А,т- -О 


|д| О 0 ОО, 


^Оф 


+ ■ 


Тх 


(23.4.28) 


Пример 23.4.2. Вывести формулу, определяющую минимальную сред¬ 
нюю квадратическую ошибку наведения самонаводящейся ракеты (потенци¬ 
альную точность) в случае вывода ракеты на этап самонаведения с ошибкой 
'? ( 0 ) в направлении вектора скорости ракеты и с линейной ошибкой ( 0 ) 
относительно расчетной траектории цели. Начальные ошибки 9 (0) и г], ( 0 ) 
считать не коррелированными, а их математические ожидания — равными 
нулю, скорость сближения — постоянной. Остальные условия те же, что и 
в примере 23.4.1. 

По условию задачи Д = т (1 (0), Д, = © ( 0 ), Д 3 = 0. 

Составляем систему двух алгебраических уравнений (23.4.18) и опреде¬ 
ляем необходимые коэффициенты Ь р(] по формулам (23.4.24), учитывая, что 
в данном случае 0 0 б — 0 . Решая полученную систему уравнений, опреде¬ 
ляем коэффициенты /ц и Х 2 • Подставляя выражения для коэффициентов И 
и Х 2 в формулу (23.4.17) при п --- 2, получим формулу, определяющую ми¬ 
нимальную среднюю квадратическую ошибку наведения 


|0| С ,. ф (О» -О) 
В + Ё>* А 


№ 0 , 


оф 


/ О» 


Т* 


Ь 


В + 1)1 А 


(23.4.29) 


где 

А — Со* 


.\і>\ ОоО-Ь + І>Л 


Д> 1п —-— +0 
В о 


І> 1 Тх 


Соф 

Тх Т2.І 



Из формулы (23.4.29), положив ^ = 0, можно получить выведенную в 
примере 23.4.1 формулу (23.4.28), определяющую минимальную среднюю квад¬ 
ратическую ошибку наведения при учете только линейной ошибки вывода ра¬ 
кеты относительно расчетной траектории. 

Приняв в формуле (23.4.29) -(! = 0 , получим формулу для определения 
минимальной средней квадратической ошибки в случае вывода ракеты на 
этап самонаведения с ошибкой 9 ( 0 ) только в направлении вектора скорости 
ракеты 


,2 

пот 


С(ф Дг 


О2 


О, 


пф 


; Д 


О 

у, 1ч- 

° Дт 


+ 


йп 


о 2 


(23.4.30) 
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Формулы, полученные в примерах настоящего параграфа в 
предположении постоянства скорости сближения, могут быть ис¬ 
пользованы для приближенной оценки потенциальной точности 
наведения и при переменной скорости сближения. В этом случае 
скорость сближения следует принимать значением | Д. р |= Л 0 Д К , 
где і х — полное время полета снаряда до встречи с целью. 

§ 23,5 ОПРЕДЕЛЕНИЕ ОПТИМАЛЬНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 
СИСТЕМЫ НАВЕДЕНИЯ ТЕЛЕУПРАВЛЯЕМЫХ РАКЕТ 

Так же, как и в предыдущем параграфе, рассмотрим оп¬ 
ределение оптимальных характеристик ракеты с системой телеуп¬ 
равления на примере движения командного пункта, ракеты и 
цели в одной плоскости. Для уяснения постановки задачи запи¬ 
шем систему уравнений, описывающих процесс наведения теле¬ 
управляемой ракеты и движение командного пункта, в случае по¬ 
стоянных скоростей цели, командного пункта и ракеты. 

Кинематические уравнения движения центра массы ракеты и 
цели имеют вид (рис. 23.5.1): 

П)р = Ѵр соз (бр 

°Р е р 

= Ѵ п СОЗ (е ц 
°п бц = V* ЗІП (е ц 

Динамические уравнения движения центра массы ракеты и 
движения относительно центра массы примем в виде 

■ , , . р соз Ѳ •• • 

ѳ р = А а а. + А 0 — -, а + Сі а 4- с а а = с 0 ~с ь ь. 

ѵ 

Уравнение закона управления в простейшем случае наведения 
трехточечным методом имеет вид 

5 .= Д, (р) {Ор (« ц - _8 р + X)}, (23.5.2) 

где X — суммарная ошибка измерения углового положения цели 
и ракеты. Наконец, запишем уравнение ошибки наведения 

У к — А» ! е пк — а Р к)- (23.5.3) 

Для упрощения выкладок и получения более простых ко¬ 
нечных выражений для определения предельной точности наве- 
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- 6 р). ѵ к соз(е р ~ Ѳ к ), 

-Ѳ к 1 —г-рЗіп (в р - Ѳ р ), 
-° д )-г»к соз (е ц — Ѳ к ), 
Ѳ к ) — ѵ п зІп («ц — Ѳ ). 


(23.5.1) 



дения и оптимальной весовой функции процесса наведения до¬ 
полнительно введем следующие допущения: 

1 ) углы е ц , Е р , 6 Ц , 0 р) 0 К считаем малыми и за начало 
их отсчета принимаем первоначальное направление движения 
командного пункта; 



! 2 ) Ь к ( 0 ) = 0 , 6 Р ( 0 ) = 0 , г р ( 0 ) = 0 , а командный пункт 

движется прямолинейно и равномерно (л Л - к 0 , ѵ к = сопзі); 

3) скорости цели и командного пункта равны по абсолютной 

величине ѵ ц —ѵ к ; ‘ 

4) начальное угловое положение цели г ц (0) и начальное на¬ 
правление вектора скорости цели Ѳ ц (0) считаем случайными ве- 
личинами с нормальным законом распределения, математически¬ 
ми ожиданиями, равными нулю, и известными диспепсиями 
О к <0)1 и 0[Ѳ Ц ( 0 )]; 

і 5) цель маневрирует в процессе наведения ракеты со случай¬ 
ным постоянным нормальным ускорением а Л , ц . 

При введенных допущениях кинематические уравнения про¬ 
цесса наведения телеуправляемой ракеты принимают вид: 

О р — 1 > р ѵ к , П р е р = ѵ к (а р 0 К ) — г> р (е р . Ѳ р ), 

/\ — ѵ 9 -- ѵ к == 0, з ц = _ ѵ к 0 К + ® ц Ѳ и . 

Учитывая принятую гипотезу о движении цели, находим угод, 
Определяющий направление вектора скорости цели: 


| (23-5,4) 


М*) = в ц (0) 

ѵ„ 


(23.5.5) 


І8. 


В, С. Пугачев и др. 
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Из последнего уравнения (23.5.4), учитывая, что = сопзт, 
получим выражение, определяющее угол наклона вектора даль’ 
ности А- 

*,, (0 -<°> + ‘ + А * 23 - 5 « 

2,/Ац 

На основании (23.5.6) уравнение закона управления (23.5.2) и 
уравнение ошибки наведения (23.5.3) принимают вид: 

» = (Р) {В р |в ц (0)+ + - а ^~і 2 —^Х }, (23.5.7) 

У* = А е ц (0) + ЗіША + 4 2 - «рк 

ІУц 2, /Уц 

Введем следующие обозначения: 

г(і) = е ц (0) 4- / + іЬуа_ р + Ху 

-Оц 20 ц 

= А е ц (0; + ц ц Ѳ ц (0) 4 + 44 (23.5.8) 

Учитывая (23.5.8), уравнения (23.5.7) можно записать в виде 

8 = М/>){А^(*)-4]Ь Ѵ к =Г к -А4к- (23.5.9) 

Величина е рк в уравнении для ошибки наведения (23.5.9) 
полностью определяется элементами движения телеуправляемой 
ракеты. Поэтому она может быть выражена через весовую функ¬ 
цию системы наведения и входное возмущение 2(4- Урав¬ 

нение ошибки в этом случае представляется в форме 

4 

у к -= ІА - О ц С , (4, т)^(т) сГт. (23.5.10) 

о 7 

Весовая функция & г (4» ') зависит от параметров ракеты, 
структуры и параметров системы управления и условий наведе¬ 
ния. Следовательно, задача состоит в таком выборе функции 
ёі р хі чтобы средняя квадратическая ошибка наведения была 
минимальной. Но так как параметры’ракеты и системы телеуп 
разления в явном виде в уравнение ошибки не входят, то задача 
выбора оптимальной функции веса системы телеуправления . 
может быть решена отвлеченно от характеристик ракеты. Таким 
образом, условие выбора оптимальной весовой функции §•* ѵ си¬ 
стемы телеуправления из условия минимума средней квадратиче¬ 
ской ошибки наведения может быть записано в виде 

X |іА — А | і4рл-(4. Н -2(4 ==шіп. (23.5.11) 
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Вероятностные характеристики случайных функций Ѵ7 К и 
2(1) могут быть определены по известным вероятностным харак¬ 
теристикам движения цели и вероятностным характеристикам 
ошибок измерения угловых координат цели и ракеты. Тогда 
определение функции § грХ сводится к типичной задаче теории ли¬ 
нейных оптимальных систем, решение которой для случая само¬ 
наведения мы получили в § 23.4. 

Представим выражение для функций Ѵ7 К и 7.(1) (23.5.8) в сле¬ 
дующем виде: 

^к= ІАФЛ4), 2(і)= 2 Аъ (*) + *(*), 

г=1 г=1 


где введены следующие обозначения: 


У 1 = ®ц(0), «Рі (і) = 1 

^2= МО), ? 2 (0 = -^М 

и 3 = Цдгц, 'рэ ( і) — —— 


Ф, (4) = А,, 
'Ь(4) = г» ц 4, 

Фз(4)=-^. 


(23.5.12) 


Ошибку измерения углового положения цели и ракеты бу¬ 
дем считать белым шумом с интенсивностью О оф . 

Решая первое уравнение (23.4.13), полѵчим составляющие 
весовой функции т ) : 


8 ф) {*к> ■ (23.5.13) 

0?Оф 

Подставляя выражения для составляющих весовой функции 
в четвертое уравнение (23.4.16), получим выражение для опти¬ 
мальной весовой функции 

з 

8 —— 2Д ?,(*)• (23.544) 

а оф 

ч = і 


Коэффициенты Ь рг необходимые для решения системы алгеб¬ 
раических уравнений (23.4.15), на основании (23.4.14) и (23.5.13) 
вычисляются по формуле 




^ К 

^^ ?Р ^ а *’ ( ' Р = д 


2, 3). (23.5.15) 


38* 
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Коэффициенты определяются решением системы уравнений 
(23.4.15), а для оценки потенциальной точности наведения теле¬ 
управляемой ракеты воспользуемся формулой (23.4.17) 

Іѵѵ (23.5.16) 

9= 1 

Пример 23.5.1. Вывести формулу, определяющую оптимальную весо¬ 
вую функцию процесса наведения телеуправляемой ракеты при допущениях, 
принятых выше в этом параграфе, полагая Ѳ ц (0) — 0, а Л - ц = 0 , учитывая 
случайное положение дели относительно командного пункта средним квадра¬ 
тическим значением угла наклона вектора дальности цели °4 и (0)] и сум¬ 
марную ошибку измерения углового положения цели и ракеты X. Получить 
формулу для определения минимально возможной ошибки наведения в дан¬ 
ных условиях, 

ГІо условию задачи 6 7 ] = г ц (0). = 6' 8 = 0 и входной сигнал имеет вид 

у) (і) + X (0, поэтому формула (23.5.14), определяющая опти¬ 
мальную весовую функцию, будет .иметь только одно слагаемое 


8 (4. 4 = И Уі М/Ооф. 

Коэффициент Ьи на основании (23.5.15) имеет вид 


- г 0 ф 


?і 2 ( т ) 


йх. 


а коэффициент 4 определяется решением уравнения (23.4.15) 


А, = - 


^8ф Фі 


УГ (т) л + 


Аоф 


Ті 


Тогда выражение для оптимальной весовой функции процесса наведения 
телеуправляемой ракеты и формула, определяющая минимально возможную 
ошибку наведения в данных условиях, принимают вид 


8 (4> т). 


Уі ( т ) 4 1 ! 


к 

Уі 2 (4 + 


Орф 'Ь 2 


у пот ^ 


(23.5.17) 


^Оф 


Уі 2 (т) ах + 


Прф 

7і 


Учитывая выражения для ері, ф] и і/і (23.5.12), окончательно получим 


8 (4. т) = 


А. 


А , 3 


Поф 


А. 

1_°оф 7і 


?оф + 7і 


Пример 23.5.2. Вывести формулы, определяющие оптимальную весо¬ 
вую функцию и минимально возможную среднюю квадратическую ошибку 
наведения, учитывая случайное начальное отклонение вектора скорости цели 
Ѳц (0) от направления полета командного пункта. Остальные условия те же, 
что и в примере (23.5.1). 
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По аналогии с (23.5.17) можем записать 


8 (бо т) 




О 0 ф ф/ 


у пот 


(23.5,18) 


Ооф 


+ | ?3 2 ~М‘ 


А>ф 

ь 


?2 2 0=) ^ 


Подставляя сюда выражения функций <? 2 и ^2 из (23.5.12), получим 
ѵ и т 2 Аф- р ц 3 4 2 


8 {*к> 'О : 


г, ( -‘РФ _, ^ 

и ч\ ' “г , п , 
72 3 А,2 / 


у ПОТ 


О 0 ф , ѵ 4 3 


(23.5.19) 


72 4 ад* 2 


§ 23.6. ОСНОВНЫЕ СВОЙСТВА ОПТИМАЛЬНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 
ПРОЦЕССА НАВЕДЕНИЯ 

Прн решении задачи определения оптимальных характери¬ 
стик процесса наведения управляемых ракет возникают вопро^- 
еы, касающиеся задания исходных данных, влияния условий 
боевого применения и точности их задания на получаемые ха¬ 
рактеристики. Учитывая, что в настоящее время для исследова¬ 
ния процессов наведения ракет оптимальные характеристики 
имеют практическое значение в основном только в виде оценок 
тех потенциальных характеристик, которые могут быть достиг¬ 
нуты в заданных условиях применения, мы и остановимся на не¬ 
которых свойствах этих потенциальных оценок. 

Анализируя формулы, определяющие минимально возмож¬ 
ные средние квадратические ошибки наведения (23.4.28), 
(23.4.29), (23.4.30), (23.5.17), (23.5.18), можно сделать вывод, 
что при определенных условиях применения ракеты минималь¬ 
но возможная средняя квадратическая ошибка наведения мо¬ 
жет быть определена практически с одинаковой степенью точ¬ 
ности, при достаточно грубом задании вероятностных характе¬ 
ристик параметров Ѵ г . Практически часто можно пользоваться 
перечисленными формулами для определения минимально воз¬ 
можных ошибок наведения, принимая для дисперсий парамет¬ 
ров и г бесконечно большие значения. Эта особенность опти¬ 
мального решения связана с тем, что слагаемое, содержащее 
в знаменателе, уменьшает свой вес в общей сумме по мере уве¬ 
личения 7 Г и часто для практически важных случаев примене¬ 
ния ракет слагаемое, содержащее параметр д г , практически 
можно не учитывать при определении ошибки наведения (см. 
примеры 23.4.3 и 23.5.3). Таким образом, представляется воз¬ 
можность для некоторых условий боевого применения упростить 
формулы, определяющие дисперсии ошибок наведения, положив 
в них 7 г = ос.При этом формулы (23.4.28), (23.4.29), (23.4.30) 
для оценки потенциальной точности наведения самонаводящих- 
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ся ракет, определяющие предельные достижимые минимальные 
значения ошибок з ѵпред , принимают вид 


= (Ті = ^2= о, д 3 = 0), 


(23.6.1) 


= °0Ф ° °о 2 /_ 

Л Л О 0 2 -0 2 ™ 
2Г) 0 1п-(-=-5- 

О 0 о 

С оф 1 Р 1 (Р 0 — Р) 

— — ( 1п — V + — — 2 

О \ Ц,/ Оо 


{Ь =со > 6^1=0, и3=0), (23.6.2) 


(ті = оо» 72 = оо, и 3 = о). 

(23.6.3) 


Аналогичные формулы для оценки потенциальной точности 
телеуправляемых ракет также принимают более простой вид 

і прел = (Ті - оо. и 2 = 0, Д, = 0), (23.6.4) 

I и 


1 „рея = (Та == оо, V, = о. Д 3 = 0). (23.6.5) 

* 1 С 

Таким образом, формулами (23.6.1) — (23.6.5) пользуются 
для оценки предельных значений дисперсий ошибок наведения, 
которые 'практически можно использовать в качестве точной 
оценки потенциальной ошибки в данных условиях боевого при¬ 
менения и иногда только в качестве грубой оценки. Качественно 
последняя зависимость выглядит следующим образом: расхож¬ 
дение между предельными оценками потенциальной точности и 
действительными оценками потенциальной точности тем больше, 
чем больше уровень помехи X, дальность окончания работы си¬ 
стемы управления Д скорость сближения с целью (т. е. чем 
меньше время работы системы управления). 




Приложение 1 


НЕКОТОРЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ ЦЕЛЕЙ 
И ЭЛЕМЕНТОВ РАДИОЛОКАЦИОННЫХ 
КООРДИНАТОРОВ [3, 34, 33] 


Таблица ] 


Цель 

[м 2 ] 

Тяжелый бомбардировщик . 

50-=-150 

Средний бомбардировщик . 

20- 30 

Истребитель. 

5-н 10 

Головка баллистической ракеты 

0,1 -ь 0,2 

Линкор. 

2000-4-5000 

Крейсер. 

1000ч-2000 

Автомашина. 

1-4- 3 

Т 

' а б л и ц а 2 


■^по 

0,1 

. 

0,3 

0,5 

0,7 

0,9 

0,99 

/?р 

0,43 

0,81 

1,35 

2,75 | 

9,55 

9,77 


,599 




























Приложение 2 


НЕКОТОРЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ ЧУВСТВИТЕЛЬНЫХ ЭЛЕМЕНТОВ 
И ПОГЛОЩАЮЩЕЙ СРЕДЫ 


Таблица 1 


Поглощающий 

компонент 

№ 

полосы 

поглощения 

Спектральные 1 
границы полос м~ 

X ! -9- МКМ | 


1 

2,36— 3,02 

16 

со й і 

2 

4/Т— 4,80 

1800 


3 

12,50—16,5'/ ; 

і 

80 

! 

1 

2,24— 3,27 

8 

н ,0 , 

о 1 

г 1 

4,80- 8,50 

27 


з ; 

1 

12,00—25, С 

| 45 


Таблица 2 


№ полосы 
поглощения 

Спектральные границы 
полос Х г -4- Х 2 , мкм 

К хо , м-1 

і 

4,7+0,5 

13 

2 

9,6 ±1,0 

22 

3 

14,1 + 1,5 

70 


Таблица 3 


Фотокатод 

Длина волны 
максимальной 
чувствительности 

А т , МКМ 

Красная граница | 

X, (0,01), мкм 

Интегральная 
чувствитель¬ 
ность, мка/лм 

Ай - О - С$ 

0,85 

1,4 

50 

5Ь — Св 

1,45 

0,65 

25 

5Ь — 5с (О) 

0,48 

0,70 

90 

Ві — Ай — О-Сз 

0,48 

0,75 

90 

5Ь — К - Ха 

0,4 

0,6° 

60 

5Ь — К — Ха — Сз 

0,4 

0,82 

200 
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Таблица 4 


Тип фото- 
сопротивления 

Длина волны 
максимальн. 
чувствит. 
д, мкм 

Температу¬ 
ра слоя, 

°К 

5 р , см г 

Пороговая 

чувствит. 

при 

X = 4 мкм, 
вт см- 

Постоян¬ 
ная вре¬ 
мени 
т, мксек 

РЬ5 (не охл.) 

2,2 

290 

0,25 

2 -ІО-» 

40 

РЪ5 (охл.) 

3,4 

78 

0,04 

1,5-10—ч 

68 

РЬТе (охл.) 

4 

90 

0,04 

2 -10-м 

К) 

РЪ8е (охл.) 

4 

78 

0,04 

1,8-10-9 

10 

ІпЗЬ 

5,4 

78 

0,01 

4,9- ІО-Ю 

1 


Таблица 5 


Тип фото- 

Длина волн 

Температу- \ 

Рабочая 

Постоянная 

Пороговая 

чувствит. 

сопротив- 

на максим. 

площадь 

времени 

к излучению 

ления из 

чувствит. 

ра, К 

элемента 

т, мксек 

X = 4 мкм, 

Ое —Аи 

X, мкм 


5р, ел 3 

вт'см 2 











Относительная чубстбительность 






Приложение 3 


УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ ГИРОПЛАТФОРМЫ 

Гироплатформа как механическая система описывается уравнениями, вы¬ 
текающими из закона сохранения момента количества движения 

к =м, л - , = Мх, к г = ж* к 3 ^м 3 . (і) 

Первое уравнение описывает движение гироплатформы в целом. Второе, тре¬ 
тье и четвертое уравнения описывают движения гироскопов. Кинетический мо¬ 
мент гироплатформы является суммой инерционного и гироскопических мо¬ 
ментов 

3 

К = ^ <а + 2 Я/. (2) 

;=і 

где 3 — матрица моментов инерции гироплатформы; й>— абсолютная угло¬ 
вая скорость гироплатформы; А",- — кинетический момент і-го гироскопа. По¬ 
ложение кинетических моментов гироскопов показано на рис. П.3.1. 




Внешние моменты, действующие на гироплатформу и гироскопы, являют¬ 
ся суммами моментов от сил трения М т , ЛІ ІТ . моментов за счет смещения цент¬ 
ра массы гироплатформы и гироскопов от геометрических точек пересечения 
осей М{, Мц и корректирующих моментов от моментных двигателей гиро¬ 
платформы и моментных датчиков гироскопов ЛІ К , М ік \ 

М ,И Г Мі М к , Мі = М іт + М и + М ік (і = 1, ?, 3). (3) 

Свяжем с плитой гироплатформы систему координат Рхуг и определим ее 
положение относительно земной системы координат Рх^у^г^ углами г;, в 2 , г, 
(рис. 11.2.1). Положение кинетических моментов гироскопов определим отно- 
сительнр системы координат Рхуг углами ~' ч і = 1, 2, 3 (рис. П.3.1). Выра¬ 
зим абсолютные производные кинетических моментов гироплатформы и гиро- 
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скопов через локальные производные и члены, учитывающие вращение систе¬ 
мы координат 

з 

к - У© + <0 X •/© + 2 Ъ, = У; О, + Я X Л/ (' = 1, 2, 3), (4) 

і 1 

где © — локальная производная в системе координат Рхуг; — матрица 
моментов инерции (-го гироскопа; О — локальная производная в системе ко¬ 
ординат, связанной с і'-ым гироскопом; й — угловая скорость і то гироскопа. 

Абсолютная угловая скорость платформы © является суммой угловых ско¬ 
ростей платформы относительно земной системы координат е, + 82 ■; 83 и 
угловой скорости вращения земной системы координат ©і. Абсолютная угло¬ 
вая скорость і-го гироскопа дополнительно включает угловую скорость вра¬ 
щения корпуса гироскопа относительно платформы х,-. 

Ю = е, + 63 + 6 В +Ю,, О; = е, + з 2 4 -е д 4. м, + к,- (і— 1,2,3). (5) 

Примем следующие допущения: оси системы координат Рхуг совпадают 
с главными центральными осями инерции гироплатформы; углы поворота плат¬ 
формы и гироскопов е,-, х ( - (7=1, 2, 3) малы, поэтому синусы углов заменяем 
самими углами, а косинусы углов — единицами; угловые скорости вращения 
платформы и гироскопов е г , 1 , 2 , 3) малы. 

Учитывая последнее допущение, в выражении для кинетического момента 
гироплатформы опустим член ©Х*^© . Кроме того, при подстановке выраже¬ 
ний кинетических моментов гироскопов в формулу кинетического момента гиро¬ 
платформы не будем учитывать инерционные моменты ^ і і^ і гироскопов, ко¬ 
торые малы по сравнению с гироскопическими моментами й,- X Кі . В резуль¬ 
тате кинетический момент гироплатформы выражается формулой 

■ 

4- 2 X Кі- (6) 

І* 1 

Подставляя соотношения (3), (4), ( 6 ) в (1), получим следующую форму урав¬ 
нений гироплатформы: 

з 

У© + 2 Кі = ЛІТ+ Мі + М к ; 

І-1 

іі і +0, X Кі = М іт 4- Мц + М ік ((=1,2,3).. (7) 

Спроектируем все векторы в уравнениях (7) на оси Рг, Ру, Рх. Вследствие 
малых углов и угловых скоростей будем учитывать при проектировании толь¬ 
ко линейные члены, пренебрегая членами высших порядков малости. Заметим, 
что в этом случае проекции векторов на оси Рг^ и Ру', по которым располо¬ 
жены моментные двигатели и датчики углов, будут равны проекциям на оси 
Рг, Ру соответственно. 

Представим проекции векторов в таблицах 1, 2. 


Таблица 1 




© 


й 2 

Йз 

і 

^X ш х 

е з + ш 1х 

е з + и и 

г 3 + ш 1х + Х -2 

6 а + “іг 


У у Оіу 

е 2 ■+■ ш 1у 

е 2 + ^іу 

е 2 + Ш 1 у 

Ч + “]у + *3 

к 

•4 “ г 

е 1 + “12 

Е 1 “Ь “12+ *1 

5 1 + “12 

6] -)- іо, г 
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Продолжение таблицы I 



/й 

А'а 

1 /й 

Мі 

Му 

і 

— К х XI 

0 

/й. 


— ^Пол- 88П (е, - 

і 

*і 

^2^2 

0 

Ѣу 

~ <П 0 у здп (4 — 

К 

0 

ЛГ 2 

~к. л 

М 1г 

— М 02 5ЯП (й, _ 


Таблица 2 



ОіХ К\ 

й 2 хл- 2 

йзХ7йз 

і 

—Кі (г, + ш, г + х,) 

А о («2 Ч~ <*>1у) 

0 

1 

о 

— ^3 ( 6 3+ “ІА + *з) 

Х;| (г, -р *0 !г ) 

к 

К\ («3 + <*>!,) 

0 

— Кзін т “іу + н) 


П родолжение та блицы 2 



/,0; 

! Ж к 1 

и л 

Ж ік 

М ІУ 

линейная 

нелине йн 

і 

У,52 а ' 

п х *і 

П Ѵ 8§ПХ, 

М а , 

Ч-2К 

— ЛІОТ вдп (х 2 — г 3 ) 

] 

Л 2 3 

Пу Х -2 

«у 58 "*2 

Лй; ' 

^зк 

— Л7 ЗТ $8П (х 3 — *а) 

к 

4,2, 

"г* з 

П 2 5§п *» ; 

«к 

М ік 

1 

- ЛГ 1Т 5§П (х, — г,) 


Приравнивая проекции векторов в левой и правой частях уравнений (7), 
получим следующие скалярные уравнения движения гироплатформы и гиро¬ 
скопов: 

/*( 5 з + Ш|.ѵ) — Кі( г і + ш іг + *т) + ( г 2 + ш іу)~ л л- 7 -і—^і)^ 3 8 п ( е а—'[Т+^гл'.і 


•/у (*2 4-Шіу) — Къ 1-2'- + *з) + 7ч3 ($ 1 + й) 1г ) — М.-Іу 3§П (г 2 ф)т Міу 

- 1 2 (*і + °>іг) — ТГд (го о)|у -р х ;1 ) : /\]{р; 4- ю,*) = Л г х 3 ЛТц, $§П (З] + 

Л, ( е *+ 4- х з) 4~Аг (р> 4<*>іѵ)= - М„ в«п (х г ~ ц) +• Мц, 

*/д (*у4- 01 ] у -1' ѵ -.і) ' 7'з (У; ’1 " 'Т3- ‘7; т 3 АП (Хд -■>! “Ь А^д/, 

Л ( + “>іг+ *і)-НС,(8з +“»|.ѵ) = .«ік — ЛІіт 8 8 п ( Х І п) + Щі- / 


( 8 ) 


Для получения уравнений поплавковых гироскопов необходимо добавить в по¬ 
следние три уравнения демпфирующие моменты, которые пропорциональны 
угловой скорости вращения поплавка. 
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В результате подстановки этих моментов получим следующие уравнения 
движения поплавковых гироскопов: 

•А ( е 3 °>1х + ^ 2 ) “Ь г 3 т 1 х) ^2 ( е 2Ч _а) 1у)“-^2к“Ь-^2/» 

■4 ( е 2 ~Ь ш 1у + х з) + ^Зд ( х 3— е 2 — "Му) 4” Л"з ^І+^Іг) = ^3к + 

Л( Е 1+ ш 1 г+ х і) + *ід( х і— Ц — ш 1г) + К х {в 3 +ш іх .) = М и +М и , 

где й/д — коэффициенты демпфирования поплавковых гироскопов. 

Уравнения (8) можно использовать для описания движения двухстепенной 
гироплатформы и одностепенного гиростабилизатора. Для этого достаточно по¬ 
ложить нулю переменные, по которым отсутствуют степени свободы. 




Приложение 
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РАСПРЕДЕЛЕНИЕ ЭНЕРГИИ В СПЕКТРАХ ЗВЕЗД 
(внеатмосферные значения) 
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39. в. С. Пугачев и др. 
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